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Numerische Simulation des akustischen Nahfeldes einer Triebwerksgebla¨sestufe
Gegenstand der Arbeit ist der Einsatz eines zeitgenauen Navier-Stokes Verfahrens zur Berech-
nung des aus der Rotor/Stator Wechselwirkung resultierenden, tonalen akustischen Feldes
einer Triebwerksgebla¨sestufe. Aufgrund der Sensitivita¨t des modalen akustischen Feldes ge-
genu¨ber den Schaufelzahlen der beteiligten Schaufelreihen wird das numerische Verfahren
erweitert, um reale und damit beliebige Schaufelzahlen in der Simulation abzubilden, dabei
aber gleichzeitig das Rechengebiet im Interesse der Rechenzeit auf jeweils ein Segment zu
begrenzen. Dies erfolgt durch eine erweiterte Formulierung der periodischen Randbedingun-
gen. Die Verfahrenserweiterung wird am Beispiel einer gegenla¨ufigen Gebla¨sestufe ausfu¨hr-
lich u¨berpru¨ft; der Vergleich erfolgt sowohl mit der exakten, einfach periodischen Lo¨sung als
auch mit experimentellen Unterlagen. Das Verfahren kommt schließlich bei einer o¨rtlich hoch
aufgelo¨sten Simulation einer fu¨r moderne Nebenstromtriebwerke typischen Gebla¨sestufe zum
Einsatz. Das tonale akustische Feld wird dabei durch eine Modenanalyse der Stro¨mungsdaten
des Nahfeldes gewonnen. Den Abschluss der Arbeit bildet der Vergleich zweier aerodyna-
misch a¨quivalenter Leitra¨der im Hinblick auf die Gera¨uschemission der Stufe.
Turbomachinery, Aeroacoustics, Fan-Noise, Rotor/Stator Interaction, Flow simulation
Numerical Simulation of the Acoustic Nearfield of an Aeroengine Fanstage
The present work concerns the application of a time-accurate Reynolds-averaged Navier-Stokes
solver to compute the tonal acoustic field resulting from rotor/stator interaction in an aeroen-
gine fanstage. To ensure the correct modal structure of the acoustic field it is vital to employ the
correct blade count ratio in the simulation. To accomplish this, phase-lagged boundary condi-
tions were employed into the flow solver. Details on the implementation including means for
convergence acceleration are presented. The method itself was extensively validated using a
counter-rotating propfan configuration, including comparisons with a fully periodic solution
as well as with experimental data. The solver was then applied to a modern bypass engine
fanstage in a spatially highly resolved simulation. The propagational acoustic field was obtai-
ned by a modal decomposition of near field flow data. Finally, two different stator geometries
- a radially straight and a swept - were compared to each other with respect to emitted sound
power.
[...] In einer Minute 2,000,000 Additionen oder
Subtraktionen! In ebensolchem Tempo erledigt sie
eine Infinitesimal-Rechnung, Logarithmen ermittelt
sie schneller, als wir das Ergebnis ablesen ko¨nnen,
und eine Aufgabe, die bisher das ganze Leben eines
Mathematikers erfordert ha¨tte, wird in Stunden
gelo¨st und zuverla¨ssiger gelo¨st, weil sie, die
Maschine, nichts vergessen kann, weil sie alle
eintreffenden Informationen, mehr als ein
menschliches Hirn erfassen kann, in ihre
Wahrscheinlichkeitssa¨tze einbezieht. Vor allem
aber: die Maschine erlebt nichts, sie hat keine
Angst und keine Hoffnung, die nur sto¨ren, keine
Wu¨nsche in bezug auf das Ergebnis, sie arbeitet
nach der reinen Logik der Wahrscheinlichkeit, darum
behaupte ich: Der Roboter erkennt genauer als der
Mensch, er weiß mehr von der Zukunft als wir, denn
er errechnet sie, er spekuliert nicht und tra¨umt
nicht, sondern wird von seinen eigenen Ergebnissen
gesteuert (feed back) und kann sich nicht irren;
der Roboter braucht keine Ahnungen -
Sabeth fand mich komisch. [...]
Max Frisch, Homo Faber (1957)
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1 Einfu¨hrung
1.1 Motivation
Die stetig wachsende weltweite Vernetzung, verbunden mit dem Grundbedu¨rfnis des Men-
schen nach Mobilita¨t, fu¨hrte in den letzten Jahrzehnten zu einer nahezu explosionsartigen Stei-
gerung des Verkehrsaufkommens in der Luft. Eine Entspannung ist auch mittelfristig nicht in
Sicht; so rechnet die Internationale Energieagentur IEA innerhalb der na¨chsten 15-20 Jahre mit
einer Verdopplung aller Starts und Landungen im Bereich des zivilen Flugverkehrs in OECD-
Europa [70]. Politisch fand die massive Zunahme der Verkehrsdichte in der Verscha¨rfung na-
tionaler und internationaler Regulierungen bezu¨glich der erlaubten Gera¨uschemission bereits
ihren Niederschlag. Dies zwingt sowohl die Hersteller von Flugzeugkomponenten, als auch
die Betreiber, sich in zunehmendem Maße dieser Thematik anzunehmen. U¨ber die allgemein
verbindlichen Richtlinien hinaus (beispielsweise die der ICAO, die zula¨ssige Gera¨uschemis-
sion von Verkehrsflugzeugen ist durch internationale U¨bereinkommen im Rahmen des ICAO
Annex 16 reglementiert) erließen in den letzten Jahrzehnten viele Flugha¨fen Nachtflugverbo-
te oder -einschra¨nkungen, die allein aus der Gera¨uschbelastung umliegender Gebiete resul-
tierten und damit nicht zuletzt dem wachsenden Druck aus der Bevo¨lkerung nachgaben. Die
Reduktion von Fluggera¨uschen ist damit prima¨r von gesellschaftlichem Interesse, was der Fra-
gestellung im Vergleich zu rein technisch oder wirtschaftlich motivierten Problemstellungen
eine andere Qualita¨t verleiht.
Gera¨uscharten und physikalische Ursachen
So vielfa¨ltig wie die Fluggera¨usche selbst sind, so unterschiedlich sind auch deren Ursachen.
Bei der Landung ko¨nnen die Umstro¨mungsgera¨usche (Fahrwerk, Hochauftriebshilfen, Ka-
vita¨ten an Rumpf und Flu¨gel etc.) neben den Triebwerken einen großen Beitrag zur gesam-
ten Gera¨uschemission eines Verkehrsflugzeuges liefern. Zahlreiche Forschungsaktivita¨ten zu
diesem Thema sind auf nationaler Ebene im Rahmen des Projektes SWING [69] innerhalb der
Deutschen Forschungsgemeinschaft DFG und auf europa¨ischer Ebene in gemeinschaftlichen
Projekten wie RESOUND oder Silence(R) gebu¨ndelt.
Beim Start dominieren die Triebwerke die gesamte Gera¨uschemission, die maßgeblichen
Schallquellen sind dabei - neben der Brennkammer und dem Freistrahl - die Turbomaschinen-
komponenten (Gebla¨se, Kompressor und Turbine). Von der gesamten emittierten Schalleistung
des Triebwerks ist etwa die Ha¨lfte breitbandig, d.h. u¨ber ein weites Frequenzspektrum verteilt.
Die Ursache dafu¨r sind im Wesentlichen turbulente Strukturen im Bereich des Triebwerks-
einlaufs (z.B. innerhalb der Geha¨usegrenzschicht oder auch durch atmospha¨rische Turbulen-
zen verursacht), die mit stromab liegenden, rotierenden Schaufelreihen wechselwirken. Dazu
kommen Spaltstro¨mungen im Bereich der Rotorblattspitzen und die Entwicklung turbulenter
Grenzschichten auf der Beschaufelung selbst, die ebenfalls mit nachfolgenden Schaufelreihen
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in Wechselwirkung treten.
Die andere Ha¨lfte des Triebwerksgera¨uschs wird durch die tonalen Anteile der genannten Tur-
bomaschinenkomponenten bestimmt. Diese Anteile (im Folgenden beispielhaft fu¨r das Gebla¨se
aufgefu¨hrt) ko¨nnen im Wesentlichen in folgende Arten unterteilt werden:
• das rotierende, potentialtheoretische Druckfeld eines einzelnen, umstro¨mten Rotors (ro-
tor alone noise). Betrachtet man alle Schaufeln als geometrisch identisch, erzeugt die Be-
wegung dieses - obwohl im mitbewegten Bezugssystem zeitlich konstanten - Druckfeldes
ein Muster, das im Absolutsystem mit einem ganzzahligen Vielfachen der Schaufeldurch-
gangsfrequenz wahrgenommen wird und bei ausreichend großer Umlaufgeschwindig-
keit als Schall abgestrahlt wird.
• der wegen seines sa¨genden Charakters genannte buzzsaw noise. Dieser Anteil entsteht bei
einer im Relativsystem transsonischen Zustro¨mung zum Rotor. Die dann entstehenden
Stoßfronten erzeugen in unmittelbarer Rotorna¨he ein Druckfeld, welches fu¨r einen orts-
festen Beobachter (Zuho¨rer) mit der Schaufeldurchgangsfrequenz variiert. Dieses Druck-
feld ist durch einen nichtlinearen Abfall der Stoßintensita¨t stromauf gekennzeichnet. Sind
nicht alle Schaufelpassagen geometrisch identisch (wie es in der Realita¨t immer der Fall
ist) kommt es zu einer vera¨nderten Stoßlage von Passage zu Passage. Der nichtlineare
Abfall stromauf ist fu¨r jeden einzelnen Stoß unterschiedlich. Durch die U¨berlagerung der
einzelnen Stoßfronten entsteht ein im mitbewegten Bezugssystem stationa¨res Interferenz-
muster. Die Rotation diese Druckmusters fu¨hrt im Absolutsystem zu einem Frequenz-
spektrum, das im Nahfeld neben der Schaufeldurchgangsfrequenz harmonische Anteile
der Wellendrehfrequenz entha¨lt. Bei einer ausreichend großen Blattspitzengeschwindig-
keit breiten sich diese Anteile bis ins Fernfeld aus, wobei die Abgabe der Schalleistung
im Wesentlichen stromauf erfolgt (McApline und Fisher [78], Calvert [15]).
• die Wechselwirkung eines Rotors mit einer u¨ber dem Umfang nicht einheitlichen Zu-
stro¨mung. Die Inhomogenita¨ten in der Zustro¨mung ko¨nnen dabei verschiedene Ursa-
chen haben, zum Beispiel geometrische Asymmetrien im Triebwerkseinlauf. Auch dieser
Anteil tritt mit einem Vielfachen der Schaufeldurchgangsfrequenz auf.
• das durch die viskosen Rotornachla¨ufe am Austrittsleitrad induzierte, akustische Feld.
Die Frequenzen dieses Sto¨rfeldes liegen im Bereich von einem Vielfachen der Schaufel-
durchgangsfrequenz des Rotors. Nach Tyler und Sofrin [120] entstehen bei ungleichen
Schaufelzahlen komplexe Interaktionsmuster, die sich prinzipiell sowohl stromauf als
auch stromab ausbreiten. Ein Großteil der stromauf laufenden Drucksto¨rungen wird im
Fan von dem (in der Regel transsonisch durchstro¨mten) Rotor blockiert, sodass der durch
den Nebenstrom nach hinten (stromab) emittierte Anteil von vorrangigem Interesse ist.
Dieser Anteil ist Gegenstand der im Rahmen dieser Arbeit durchgefu¨hrten, numerischen
Untersuchungen.
Grundsa¨tzlich liegen allen oben genannten Gera¨uschanteilen zwei grundlegende physikali-
sche Ursachen zu Grunde. Zum Einen rufen Geschwindigkeitsfluktuationen im Stro¨mungsfeld
(sowohl zeitlich periodisch als auch stochastisch) bei der Wechselwirkung mit festen Ober-
fla¨chen (Beschaufelung, Nabe- und Geha¨use etc.) Druckschwankungen hervor und induzieren
somit ein zeitlich vera¨nderliches Druckfeld, welches bei entsprechender Koha¨renz vom Beob-
achter als Schall wahrgenommen wird (Beispiele hierfu¨r sind alle breitbandigen, aber auch
die durch Einlaufsto¨rungen und die Rotor/Stator-Wechselwirkung verursachten Anteile). Der
zweite Grund fu¨r die Entstehung eines Schallfeldes ist die Bewegung eines Druckfeldes (z.B.
das Potentialfeld eines umstro¨mten Profils) in einem relativ dazu ruhenden Medium. Als Bei-
spiele hierfu¨r sind die Anteile buzzsaw noise und der rotor-alone noise zu nennen.
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Stand der Forschung und Mo¨glichkeiten der Simulation
Auch in der Aeroakustik ist aufgrund der wachsenden Bedeutung und der Komplexita¨t der
Problemstellung die Forderung nach zuverla¨ssigen Prognoseverfahren groß. Wie auch in an-
deren Bereichen helfen diese dem Entwicklungsingenieur, la¨rmrelevante Aspekte schon bei der
Auslegung zu beru¨cksichtigen, ohne auf kostenintensive Experimente angewiesen zu sein. Die
Probleme derzeitiger Vorhersageverfahren liegen dabei im Wesentlichen in einer hinreichend
genauen Beschreibung der Schallquelle. Ist diese bekannt, lassen sich mit vergleichsweise ein-
fachen Methoden Ausbreitungs- und Schallabstrahlungsrechnungen mit analytischen Metho-
den bis ins Fernfeld mit hinreichender Genauigkeit durchfu¨hren.
Die theoretische Betrachtung der tonalen Gera¨uschanteile in Turbomaschinenkomponenten
war lange Zeit durch analytische und semi-analytische Methoden gepra¨gt. Diese Untersuchun-
gen beschra¨nkten sich in der Regel auf einzelne Schaufelreihen mit idealisierten, unendlich
du¨nnen Profilen, die mit generischen Geschwindigkeitsprofilen (Nachla¨ufen) oder ku¨nstlich
aufgepra¨gten Drucksto¨rungen in Wechselwirkung treten.
Grundlegende Arbeiten zu Transmissions- und Reflexionspha¨nomenen an ebenen Platten wur-
den u.a. von Kaji und Okazagi [63], von Koch [68] und von Cumpsty [21] durchgefu¨hrt.
Die theoretischen U¨berlegungen waren dahingehend, dass sich akustische Sto¨rungen sowohl
stromauf als auch stromab fortpflanzen und in Wechselwirkung mit benachbarten Schaufel-
reihen treten. Dabei ko¨nnen neue Sto¨rungsmuster entstehen, die sich ihrerseits weiter fort-
pflanzen. Die o.g. Arbeiten erlaubten erstmals eine Quantifizierung dieser Effekte in Form
von Transmissions- und Reflexionskoeffizienten. Die Profilla¨ngen wurden dabei als klein im
Vergleich zur Wellenla¨nge der akustischen Sto¨rung angenommen, was zu der Annahme einer
akustisch kompakten Quelle fu¨hrte.
Untersuchungen zum klassischen Problem der Antwort einzelner isolierter Schaufelreihen
(auch hier angena¨hert durch ebene, unendlich du¨nne Platten) auf ein Geschwindigkeitsdefi-
zit wurden u.a. von Goldstein [48] und Smith [114] am zweidimensionalen linearen Gitter und
von Namba [81] am dreidimensionalen Ringgitter durchgefu¨hrt. Das aufgepra¨gte Geschwin-
digkeitsdefizit simuliert dabei den Nachlauf einer stromauf liegenden Beschaufelung und ruft
bei der Wechselwirkung mit dem idealisierten Profil eine Auftriebsa¨nderung hervor, die wie-
derum ein Druckfeld induziert. Statt der Betrachtung des Profils als kompakte Quelle wur-
de eine Wirbelsta¨rkeverteilung auf dem Profil vorgeschrieben, die mit der aufgepra¨gten Ge-
schwindigkeitssto¨rung korreliert. A¨hnliche Untersuchungen wurden von Sijtsma et al. [111]
im zylindrischen Stro¨mungskanal in guter U¨bereinstimmung mit experimentellen Daten eines
Niedergeschwindigkeitsgebla¨ses durchgefu¨hrt. In die Betrachtungen dort geht ein empirisches
Nachlaufmodell mit ein. Von Goldstein und Atassi [49] wurden fu¨r kompressible Stro¨mungen
erstmals nichtlineare Effekte wie der Einfluss von Wo¨lbung und Dickenverteilung untersucht.
Viele der genannten Methoden eignen sich immer noch sehr gut zur Validierung numerischer
Methoden. Allen Verfahren ist jedoch gemein, dass die getroffenen Annahmen hinsichtlich der
Geometrie und der Stro¨mungsverha¨ltnisse den Gu¨ltigkeitsbereich sehr stark einschra¨nken. Da-
mit sind diese Methoden fu¨r einen Einsatz in realistischen Konfigurationen weitestgehend un-
geeignet. Trotzdem eignen sich die Verfahren gut fu¨r ad hoc Abscha¨tzungen oder parametrische
Studien und sind nach wie vor - zunehmend unterstu¨tzt durch numerische Verfahren - vorherr-
schend in der industriellen Praxis.
Große Fortschritte im Bereich der numerischen Simulation wurden in den letzten Jahren mit
so genannten CAA-Methoden erzielt. Diese hochgenauen numerischen Verfahren werden in
zunehmenden Maß fu¨r die Simulation des Umstro¨mungs- und des Strahlgera¨uschs einge-
setzt und liefern, in der Regel basierend auf den linearisierten Euler- oder Navier-Stokes Glei-
chungen, viel versprechende Ergebnisse [118, 117]. Aufgrund der aufwa¨ndigen Geometrie und
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der komplexen Stro¨mungsverha¨ltnisse in der Turbomaschine sind diese Verfahren dort jedoch
nicht ohne Weiteres einsetzbar.
Neben den aufgefu¨hrten analytischen bzw. semi-analytischen Methoden wurde von Wil-
son [133, 134] ein numerisches, linearisiertes Navier-Stokes-Verfahren zur Berechung des
tonalen Rotorfeldes und des Rotor/Stator-Interaktionsfeldes eingesetzt. Der Nachweis der
grundsa¨tzlichen Eignung eines solchen Verfahrens fu¨r derartige akustische Untersuchungen
wurde durch einen Vergleich mit den oben genannten analytischen Verfahren erbracht. Unter-
suchungen an einem ebenen Ringgitter zeigten eine sehr gute U¨bereinstimmung der numeri-
schen Ergebnisse mit den von Sijtsma [111] angegebenen theoretischen und experimentellen
Daten. Daru¨ber hinaus wurden erstmals Methoden zur Ableitung akustischer Informationen
aus einer Stro¨mungslo¨sung, basierend auf einem so genannten wave-splitting, vorgestellt. Auf-
grund der Linearisierung werden dabei die beteiligten Schaufelreihen (Rotor und Stator) ge-
trennt voneinander betrachtet, die Kopplung der Ergebnisse erfolgte manuell. A¨hnliche Unter-
suchungen wurden von Kennepohl et al. [66] an Turbinenstufen angestellt. In Verbindung mit
einem empirischen Nachlaufmodell zur Beru¨cksichtigung der viskosen Rotor/Stator Wechsel-
wirkung wurden dort ebenfalls Mo¨glichkeiten zur indirekten Kopplung mehrerer Schaufelrei-
hen vorgestellt.
Im Gegensatz zu den oben beschriebenen analytischen Verfahren sind numerische Verfahren
nicht auf die Betrachtung idealisierter Geometrien beschra¨nkt, sondern ermo¨glichen die Unter-
suchung realer Schaufelprofile. Den linearisierten Verfahren liegt dabei die Annahme kleiner
Sto¨rungen zugrunde, die sich linear verhalten und einem zeitlich konstanten Grundzustand
u¨berlagert werden ko¨nnen. Der Rechenaufwand gegenu¨ber einem nicht-linearen Verfahren ist
um etwa eine Gro¨ßenordung geringer. Ist das linearisierte Verfahren im Frequenzbereich for-
muliert, muss jedoch jede Frequenz und ggf. jede Umfangsmode einzeln betrachtet werden.
Zur Berechnung des mittleren Stro¨mungszustandes sind in der Regel - zumindest in der Tur-
bomaschine - nichtlineare Verfahren (Euler oder Navier-Stokes) notwendig.
Dupere et al. [27] berechnete das emittierte Schallfeld eines einzelnen ummantelten Rotors
durch den Einsatz eines typischen, stationa¨ren CFD-Verfahrens. Das tonale Rotor/Stator-
Interaktionsfeld wurde von Rangwalla et al. [92] mit einem zeitgenauen Navier-Stokes Verfah-
ren berechnet, aufgrund der damals noch unzureichenden Rechnerleistungen jedoch mit relativ
grober Netzauflo¨sung und lediglich zweidimensional. Daru¨ber hinaus wurde im Rahmen die-
ser Arbeit der Einfluss unterschiedlicher, numerischer Randbedingungen auf die Qualita¨t der
akustischen Lo¨sung untersucht und damit die Wichtigkeit der Formulierung geeigneter Ein-
und Austrittsrandbedingungen unterstrichen.
Die erste dreidimensionale, gekoppelte Berechnung des tonalen Interaktionsfeldes mit einem
zeitgenauen Navier-Stokes Verfahren unter Einbeziehung experimenteller Daten wurde von
Rumsey et al. [97, 9] am Beispiel einer subsonischen Fanstufe durchgefu¨hrt. Die Zustro¨mmach-
zahl zum Rotor lag dort bei M∞ ' 0.1. Die Vergleiche des richtungsabha¨ngigen Schalldruckes
im Fernfeld ergaben winkelabha¨ngig sehr unterschiedliche Abweichungen, teilweise stimmten
Simulation und Experiment sehr gut u¨berein. Die gro¨ßten Abweichungen lagen bei ca. 15 dB
bei der zweiten Harmonischen der Blattfolgefrequenz des Rotors. Die Zerlegung des akusti-
schen Feldes in Kanalmoden und die Ausbreitung stromauf bis in das Fernfeld erfolgte dabei
auf der Basis des berechneten zeitabha¨ngigen Druckfeldes mit Hilfe klassischer akustischer
Verfahren.
Tsuchiya et al. [119] setzten sowohl ein nicht-lineares als auch ein linearisiertes Navier-Stokes-
Verfahren in einem Gebla¨se ein. Die Vergleiche der Ergebnisse zeigten bezu¨glich der Druck-
schwankungen auf dem Leitrad teilweise deutliche Unterschiede, sodass dort der Einsatz eines
nicht-linearen Verfahrens im Bereich des Gebla¨ses zur Berechnung der Schallabstrahlung emp-
fohlen wird. Neuere Arbeiten von Hirsch et al. [56] und Gerolymos und Nousis [44] demon-
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strieren daru¨ber hinaus die Eignung nichtlinearer Verfahren zur Berechnung des tonalen Fan-
Gera¨usches, beide an transsonischen Gebla¨sen und in teilweise guter U¨bereinstimmung mit
experimentellen Daten, ohne jedoch auf die Kopplung an akustische Verfahren (beispielswei-
se durch eine Modenanalyse der Stro¨mungsdaten im Nahfeld) einzugehen. Calvert et al. [15]
vero¨ffentlichten numerische Untersuchungen eines transsonischen Gebla¨ses im Hinblick auf
das buzzsaw-Gera¨usch mit teilweise sehr guter U¨bereinstimmung zum Experiment.
1.2 Problemstellung und Lo¨sungskonzept
Die oben aufgefu¨hrten Arbeiten machen deutlich, dass derzeit keine einheitlichen und
im Detail zuverla¨ssigen Verfahren zur Berechnung der Schallentstehung in realistischen
Turbomaschinen-Konfigurationen verfu¨gbar sind. Anhand der Gebla¨sestufe eines modernen
Nebenstromtriebwerks soll in dieser Arbeit demonstriert werden, dass die Vorhersage des to-
nalen Schallfeldes mit einem Navier-Stokes Verfahren nicht nur grundsa¨tzlich sondern auch
im Rahmen einer praktischen Anwendung mo¨glich ist. Der hier gewa¨hlte Ansatz unterliegt da-
bei - im Gegensatz zu vielen oben aufgefu¨hrten Methoden - keinerlei geometrischen und kaum
stro¨mungsmechanischen Einschra¨nkungen und soll damit zu deutlich gesicherteren und ge-
naueren Prognosen der Gera¨uschemission beitragen.
Die wesentliche Grundlage der Untersuchungen bildet das etablierte numerische Verfah-
ren TRACE [29, 36, 86, 101, 137]. Damit kann bereits erfolgreich die Schaufelreihen-
Wechselwirkung in der Turbomaschine - also theoretisch auch das akustische Feld - zeitgenau
untersucht werden. In der Regel ist jedoch die Abbildung der realen Schaufelzahlen bei Stufen-
rechnungen mit dem existierenden Verfahren nicht mo¨glich, zur Vereinfachung wird deshalb
die Schaufelgeometrie oft skaliert und damit die Schaufelzahlen von Rotor und Stator ku¨nstlich
angepasst.
Die Struktur des tonalen akustischen Feldes in der Turbomaschine ist jedoch in hohem Maße
von den Schaufelzahlen der beteiligten Schaufelreihen abha¨ngig. Die Abbildung der realen
Schaufelzahlen ist damit eine wesentliche Voraussetzung zum Erreichen der oben formulier-
ten Zielsetzung. Deshalb wurde das vorhandene numerische Verfahren im Rahmen dieser Ar-
beit weiterentwickelt, um beliebige Schaufelzahlen in der numerischen Simulation korrekt ab-
zubilden. Dies wird durch eine erweiterte Formulierung der periodischen Randbedingungen,
basierend auf einem Fourierreihen-Ansatz, ermo¨glicht. Zu der Weiterentwicklung za¨hlt dabei
nicht nur die Integration in das Verfahren, sondern auch die umfangreiche U¨berpru¨fung der
Methode an einem repra¨sentativen Testfall.
Die in Folgenden beschriebene Gliederung der Arbeit fasst gleichzeitig die wesentlichen Ar-
beitsschritte zusammen, die zur Berechnung des akustischen Feldes in der Turbomaschine mit
dem hier gewa¨hlten Ansatz erforderlich sind:
Zuna¨chst werden in Kapitel 2 beide benutzten physikalischen Modelle - ein allgemeines ae-
rodynamisches und ein daraus abgeleitetes akustisches - beschrieben. Um die akustischen In-
formation aus dem berechneten Stro¨mungsfeld herauszulo¨sen wird ein Kopplungsverfahren
zur Modenanalyse eingesetzt (Ovenden und Rienstra [87]). Durch den U¨bergang auf ein aku-
stisches Modell kann das numerische Verfahren sehr effizient dort eingesetzt werden, wo es
aufgrund der komplexen Stro¨mungsverha¨ltnisse notwendig ist, na¨mlich hier im unmittelba-
ren Nahbereich des Gebla¨ses. Im Bereich der Schallausbreitung (Einlauf, Du¨se) kann dann auf
ein vereinfachtes und damit leichter zu lo¨sendes, akustisches Modell zuru¨ckgegriffen werden.
Da das numerische Verfahren TRACE bisher ausschließlich auf rein stro¨mungsmechanische
Problemstellungen angewendet wurde, wird in Kapitel 3 zuna¨chst dessen Anwendbarkeit auf
aeroakustische Fragestellungen untersucht. Damit la¨sst sich der Einsatz des Verfahrens fu¨r aku-
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stische Anwendungen im Hinblick auf die numerischen Parameter (Netzpunktzahl, Randbe-
dingungen etc.) optimieren.
Die Weiterentwicklung des numerischen Verfahrens zur Behandlung beliebiger Schaufelzahl-
verha¨ltnisse in der Turbomaschine und dessen umfangreiche U¨berpru¨fung ist Gegenstand von
Kapitel 4. Die Theorie versetzt-periodischer Randbedingungen wird dort entwickelt und im
Rahmen der Integration in das numerische Verfahren werden Mo¨glichkeiten zur Konvergenz-
beschleunigung erarbeitet. Die Validierung der Verfahrensentwicklung erfolgt dabei an meh-
reren Beispielen steigender Komplexita¨t, mit einer sowohl rein numerisch motivierten als auch
nah einer nach am Experiment vollzogenen U¨berpru¨fung. Die neuartigen Randbedingungen
erlauben grundsa¨tzlich die Reduzierung des Rechengebietes auf jeweils ein Schaufelsegment -
im Gegensatz zur Vernetzung mehrerer Schaufelpassagen oder im Extremfall des vollen Schau-
felkranzes - und fu¨hren so zu einer deutlichen Effizienzsteigerung des Verfahrens bei zeitge-
nauen Untersuchungen.
In Kapitel 5 folgt schließlich die Anwendungsdemonstration aller erarbeiteten Grundlagen und
Methoden durch die Berechnung und Analyse des akustischen Nahfeldes einer vermessenen
Fanstufe. Die versetzt-periodischen Randbedingungen erlauben dabei die Abbildung des origi-
nalen Schaufelzahlverha¨ltnisses von 26:58 um ermo¨glichen so die realita¨tsnahe Abbildung der
Stufengeometrie bei einer sehr hohen o¨rtlichen Auflo¨sung je eines Segments. Die im Rahmen
der Arbeit realisierte Ankopplung an ein akustisches Verfahren zur Modenanalyse wird dort
ebenfalls demonstriert. Die Plausibilita¨t der numerischen Daten soll durch einen Vergleich mit
experimentellen Daten, die im Geha¨use des Nebenstroms aufgenommen wurden, belegt wer-
den.
Zum Abschluss der Arbeit werden in Kapitel 6 zwei unterschiedliche Statoren mit vergleich-
baren aerodynamischen Eigenschaften im Hinblick auf die Schallemission des gesamten Ge-
bla¨ses beurteilt. Dazu wird das emittierte tonale Schallfeld eines geraden mit dem eines in
Stro¨mungsrichtung nach hinten gelehnten Leitrades verglichen. Die Simulationsdaten werden
dazu genutzt, die Unterschiede im Stro¨mungsfeld beider Konfigurationen detailliert heraus-
zuarbeiten und letztlich die Ursachen der vera¨nderten Schallemission zu analysieren. Die Un-
tersuchungen tragen damit zum besseren Versta¨ndnis der physikalischen Mechanismen der
Gera¨uschreduktion unterschiedlicher Leitradgeometrien bei.
Der im Rahmen der vorliegenden Arbeit gewa¨hlte Ansatz ist, zusammen mit den Schallquellen
im Triebwerk, in Abb. 1.1 zusammengefasst.
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Geräuschquelle:
-tonale Anteile (alle Frequenzen)
- Breitbandgeräusch
- Geräusch
- tonales Geräusch
- (breitbandige Anteile)
Breitbandgeräusch
Fan:
Kompressor und Turbine:
Jet:
buzz-saw
-
Ursache (Quellregion):
Simulationsansatz:
- viskose Schaufel-/Nachlaufinteraktion
- Verdichtungsstöße
- Ablösung
- Drall, Wirbelstärke etc.
--> TRACE (URANS, nichtlinear, 3D)
Ausbreitung (Düse und Fernfeld):
- Kopplung mit CFD Lösung
- einfaches akustisches Modell
-->
--> slowly varying duct
mode theory TU/e
CAA
1
1
2
2
2
3
3
3
Abbildung 1.1: Gera¨uschquellen am Triebwerk und gewa¨hlter Simulationsansatz

2 Grundgleichungen der
physikalischen Modelle
Im Rahmen der Arbeit werden zwei unterschiedliche physikalische Modelle benutzt. Fu¨r die
Analyse der Schallentstehung in der Quellregion kommt ein allgemeines Stro¨mungsmodell
basierend auf den Navier-Stokes Gleichungen zum Einsatz. Die Schallausbreitung im weiteren
Verlauf des Stro¨mungskanals la¨sst sich mit einem vereinfachten akustischen Modell weitaus
effizienter behandeln (numerisch sowie analytisch), sodass fu¨r diesen Bereich ein aus dem all-
gemeinen Stro¨mungsmodell abgeleitetes, akustisches Modell zum Einsatz kommt.
x3
x3
x2
x1
x1 x2
mit
akustischem Modell:
axial, isentrop,
drehungsfrei
+
modales Störfeld
mit
aerodynamischem
Modell:
U-RANS (CFD)
Emittiertes Schallfeld
Kopplungsebenen TPP
R2(x)
x R1(x)
Schallquelle
Abbildung 2.1: Typische Bereiche des akustischen und des aerodynamischen Modells am Beispiel einer
Fanstufenkonfiguration mit Rotor und Austrittsleitrad
Im Folgenden werden die Grundgleichungen beider Modelle aufgefu¨hrt, begonnen wird
zuna¨chst mit der Beschreibung des aerodynamischen Modells, welches dann durch stetige Ver-
einfachungen in das akustische Modell u¨bergeht. In weiterfu¨hrenden U¨berlegungen soll dann
die Schallausbreitung einer gegebenen Drucksto¨rung zuna¨chst in der Ebene betrachtet wer-
den. Aufbauend auf dieser Theorie werden dabei im weiteren Verlauf der Arbeit Studien zur
ebenen Schallausbreitung mit dem verwendeten numerischen Verfahren durchgefu¨hrt (s. Ka-
pitel 3.2.1). Anschließend erfolgt die Erweiterung der Theorie auf den fu¨r die Turbomaschine
relevanten zylindrischen Stro¨mungskanal. Zum Abschluss wird das in der Turbomaschine ent-
stehende Schallfeld na¨her beschrieben und in den Kontext der vorherigen U¨berlegungen zur
Schallausbreitung eingeordnet.
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Der Kopplung des aerodynamischen mit dem akustischen Modell, und damit der U¨berfu¨hrung
der aerodynamischen Daten in eine akustische Form kommt eine wichtige Bedeutung zu. Die
Vorgehensweise und Notwendigkeit dieser Kopplung wird im letzten Abschnitt dieses Kapi-
tels na¨her erla¨utert. Die Bereiche beider eingesetzten Modelle und typische Kopplungsebenen
sind in Abb. 2.1 dargestellt.
2.1 Aerodynamisches Modell
Formuliert man die physikalischen Grundprinzipien der Massen-, Impuls- und Energieerhal-
tung in mathematischer Form an einem Volumenelement endlicher Ausdehnung, so ergibt sich
folgendes System partieller Differentialgleichungen:
∂ρ
∂t
+
∂
∂xi
(ρvi) = 0 (2.1)
∂
∂t
(ρvi) +
∂
∂xj
(ρvivj) = − ∂
∂xj
(pδij) +
∂τij
∂xj
(2.2)
∂et
∂t
+
∂
∂xj
(etvj) =
∂
∂xj
[(−pδij + τij)vi]− ∂qj
∂xj
(2.3)
Darin bezeichnet xi = [x, y, z]T den Ortsvektor, t die Zeit und vi = [u, v, w]T den Geschwin-
digkeitsvektor. U¨ber gleiche Indices wird aufsummiert. Grundsa¨tzlich gilt die u¨bliche Aufspal-
tung des Lo¨sungsvektors in Sto¨rgro¨ßen und einen zeitlich gemittelten Stro¨mungszustand
[vi, ρ, p, e]T = [v¯i, ρ¯, p¯, e¯]T + [v′i, ρ
′, p′, e′]T .
Die Lo¨sung des Gleichungssystems 2.1-2.3 fu¨hrt, zusammen mit der Formulierung geeigneter
Randbedingungen, zur Kenntnis des Stro¨mungszustandes u(xi, t) = [ρ, ρvi, et]T im gesamten,
dreidimensionalen Stro¨mungsfeld. Die Stro¨mung kann dabei kompressibel und reibungsbe-
haftet, sowohl laminar, turbulent als auch transitionell sein und dem System kann Energie zu-
und abgefu¨hrt werden. Chemische Reaktionen werden ausgeschlossen.
Das Gleichungssystem wird mit der in diesem Zusammenhang u¨blichen Annahme eines idea-
len und kalorisch perfekten Gases geschlossen. Diese Schließungsannahmen sind im folgenden
Gleichungssystem 2.4 zusammengefasst:
p = ρRT
e = cvT (2.4)
h = cpT
Zur numerischen Lo¨sung werden die Differentiale des Gleichungssystems 2.1-2.3 in endli-
che Differenzen u¨berfu¨hrt. Eine ra¨umliche Diskretisierung zur Erfassung aller La¨ngenskalen
fu¨hrt bei realistischen Problemstellungen zu immensen Netzpunktzahlen (und damit zu der-
zeit nicht praktikablen Rechenzeiten). Deshalb sind weitere Vereinfachungen erforderlich. Ei-
ne u¨bliche Vorgehensweise besteht in einer zeitlichen Mittelung der Gleichungen 2.1-2.3 nach
Reynolds bzw. Favre. Die sich durch die Zeitmittelung ergebenden zusa¨tzlichen Terme erfor-
dern weitere Schließungsannahmen, denen in Form eines Turbulenzmodells Rechnung getra-
gen wird. Dieser, durch die Abku¨rzung U-RANS zusammengefasste Ansatz, bildet die Grund-
lage des im Rahmen dieser Arbeit eingesetzten, numerischen Verfahrens. Einzelheiten zu die-
sem Verfahren werden in Kapitel 3 aufgefu¨hrt.
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2.2 Akustisches Modell
Bei der Beschreibung aeroakustischer Pha¨nomene sind im Allgemeinen zwei physikalische
Prozesse von vorrangigem Interesse. Zum Einen die reine Ausbreitung kleiner Drucksto¨run-
gen, die vom Beobachter als Schall wahrgenommen werden, zum Anderen die Entstehung
dieses zeitlich variierenden Druckfeldes, die oft in einem o¨rtlich begrenzten Bereich, der Quell-
region stattfindet. Beide Prozesse werden grundsa¨tzlich durch die Navier-Stokes Gleichungen
in der oben aufgefu¨hrten Form 2.1-2.3 wiedergegeben. Oft ist jedoch nur die reine Schallaus-
breitung (d.h. die isentrope Ausbreitung sehr kleiner Drucksto¨rungen) von Interesse; mit die-
ser Annahme lassen sich die allgemein formulierten Navier-Stokes Gleichungen vereinfachen,
beispielsweise durch eine Linearisierung.
Eine andere Mo¨glichkeit der Trennung zwischen Schallausbreitung und -entstehung besteht in
einer - zuna¨chst eher formalen - Umstellung der Massen- und Impulsgleichungen. Um beide
Gleichungen zusammenzufassen bildet man die Divergenz der Impulsgleichung in konserva-
tiver Form 2.2 und subtrahiert die zeitliche Ableitung der Kontinuita¨tsgleichung 2.1:
∂2ρ
∂t2
− ∂
2p
∂x2i
=
∂2
∂xi∂xj
(ρvivj − τij)
Um die Wellengleichung fu¨r den Druck zu erhalten, addiert man den Term (a−20 ∂
2p/∂t2 −
∂2ρ/∂t2) auf beiden Seiten der obigen Gleichung:
1
a2o
∂2p
∂t2
− ∂
2p
∂x2i
=
∂2
∂xi∂xj
(ρvivj − τij) + 1
a2o
∂2
∂t2
(p− a20ρ) (2.5)
Lighthill [75] formulierte diese, nach ihm benannte Gleichung dabei urspru¨nglich fu¨r die Dich-
te:
∂2ρ
∂t2
− a20
∂2ρ
∂x2i
=
∂2Tij
∂xi∂xj
(2.6)
und fu¨hrte den, ebenfalls nach ihm benannten, Spannungstensor ein:
Tij = ρvivj − τij + (p− a20ρ)δij (2.7)
Da der Druck eine Gro¨ße ist, die im Rahmen von experimentellen Untersuchungen wesentlich
einfacher zu bestimmen ist als die Dichte bauen alle weiteren U¨berlegungen auf der inhomo-
genen Wellengleichung fu¨r den Druck auf:
1
a2o
∂2p
∂t2
− ∂
2p
∂x2i
= q (2.8)
Darin wird die Quelle q definiert als:
q =
∂2
∂xi∂xj
[ρvivj − τij ]− ∂
2
∂t2
[(ρ− p
a20
)δij ] (2.9)
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Die Mo¨glichkeit der Lo¨sung konkreter akustischer Fragestellungen ergibt sich nun durch eine
Interpretation der in Gleichung 2.8 auftretenden Terme. Man unterscheidet dabei zwischen der
isentropen Ausbreitung des Druckes bzw. der Drucksto¨rungen in einem ansonsten ruhenden
Medium und der Beschreibung einer akustischen Quelle q. Die Ausbreitung wird durch die
homogene Wellengleichung, d.h. durch die linke Seite von Gleichung 2.8 mit q = 0 wieder-
gegeben. Die akustische Quelle wird durch die rechte Seite von Gleichung 2.8 zusammenge-
fasst. Die Quellregion ist dabei o¨rtlich begrenzt und in eine ruhende Umgebung eingebettet.
Sie ist gekennzeichnet durch turbulente und deterministische Geschwindigkeitsschwankun-
gen, so dass die Terme auf der rechten Seite von Gleichung 2.8 nicht verschwinden, bzw. die
Fluktuationen quadratisch groß sind gegenu¨ber den Werten der ruhenden Umgebung.
Anhand von Gleichung 2.9 lassen sich die grundlegenden physikalischen Mechanismen benen-
nen, die bei der Entstehung eines akustischen Feldes eine Rolle spielen. Zum einen sind dies die
nichtlinearen, konvektiven Kra¨fte, die durch den Tensor ρvivj beschrieben werden und direkt
mit (turbulenten) Geschwindigkeitsschwankungen in Verbindung gebracht werden ko¨nnen.
Der Einfluss viskoser Kra¨fte, beru¨cksichtigt durch den Spannungstensor τij ist insbesonders
im Bereich hoher Reynoldszahlen klein im Vergleich zu den Geschwindigkeitsschwankungen
und wird daher oft vernachla¨ssigt [83]. Der dritte Term in Gleichung 2.9 [(ρ − p
a20
)δij ] spiegelt
Abweichungen von einem isentropen Verhalten wieder, die z.B. bei Verbrennungsprozessen
oder Wa¨rmeu¨bertragungsprozessen auftreten.
Im Gegensatz zu einer eher mathematisch orientierten Interpretation der Quellterme lassen
sich einfache technische Vorga¨nge konstruieren, die die charakteristischen Eigenschaften unter-
schiedlicher akustischer Quellen wiedergeben. Dies fu¨hrt zu einer sehr anschaulichen Deutung
der akustischen Quellmechanismen als Monopol, Dipol und Quadrupol. Als Beispiel fu¨r einen
akustischen Monopol ist in der Abb. 2.2 ein instationa¨rer (pulsierender) jet dargestellt, bei
dem der Du¨sendurchmesser klein gegenu¨ber der Wellenla¨nge der Sto¨rung ist (r0 → 0 in Abbil-
dung 2.2). Durch die U¨berlagerung zweier Monopole la¨sst sich ein akustischer Dipol konstruie-
ren, vergleichbar mit der zeitabha¨ngigen Belastung eines umstro¨mten, schwingenden Profils.
Der Quadrupol, konstruiert durch die geeignete Anordnung zweier Dipole, ist vergleichbar
mit einem durch turbulente Geschwindigkeitsschwankungen verursachten Druckfeld. Diese
elementaren Quellen lassen sich beliebig u¨berlagern. Der akustische Druck im Fernfeld - das
Fernfeld ist in diesem Zusammenhang dadurch gekennzeichnet, dass der Abstand zwischen
Beobachter und Quelle groß im Vergleich zur Wellenla¨nge der Sto¨rungen ist - la¨sst sich als
Summe der Anteile der einzelnen Quellen niederschreiben:
p′(xi, t) = p′Quadrupol + p
′
Dipol + p
′
Monopol (2.10)
Darin bezeichnet xi den Ortsvektor zu einem ruhenden Beobachter. Fu¨r eine bekannte Quelle
q ist es damit mo¨glich, die Drucksto¨rung im Fernfeld durch Lo¨sen von Gleichung 2.8 zu er-
mitteln. Diese Lo¨sung basiert dabei einerseits auf der Kenntnis der Quelle q, andererseits auf
der Beschreibung der Umgebung der Quelle (geometrisch und stro¨mungsmechanisch), falls
diese nicht in eine ansonsten ruhende Umgebung eingebettet ist. Gerade diese, die Geometrie
beschreibenden Funktionen sind auf analytischem Wege oft sehr schwer zu ermitteln.
Zahlreiche Erweiterungen bzw. Umstellungen der Lighthill-Gleichung lassen sich fu¨r un-
terschiedliche Problemstellungen formulieren. Die Beru¨cksichtigung einer mittleren Grund-
stro¨mung (im Gegensatz zu einer ruhenden Umgebung) fu¨hrt zu einer konvektiven Form von
Gleichung 2.8. Ffowcs Williams und Hawkings [37] erweiterten die Analogie um die Beru¨ck-
sichtigung von Effekten beliebig bewegter, fester Ko¨rper und schufen damit die Grundlage fu¨r
viele, heute noch eingesetzte, analytische Verfahren. Die verschiedenen Erweiterungen und
Formulierungen ko¨nnen der jeweiligen Fachliteratur entnommen werden, an dieser Stelle sei-
en nur einige der unza¨hligen Quellen zu diesem Thema aufgefu¨hrt [83, 94, 126, 127, 24].
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Dipol
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Abbildung 2.2: Elementare akustische Quellen und physikalische Entsprechung [5]
2.2.1 Schallausbreitung in der Ebene
Im Folgenden wird die Ausbreitung einer ebe-
nen, harmonischen Drucksto¨rung betrachtet. Diese
Sto¨rung sei aufgepra¨gt und habe die Form p′(t) =
pˆeiωt, mit der Frequenz der Sto¨rung f = ω/2pi. Ein
Beispiel dafu¨r ist das potentialtheoretische Druck-
feld eines beliebigen umstro¨mten Ko¨rpers (z.B. ei-
nes Schaufelgitters, s. nebenstehende Abbildung),
das sich in y-Richtung translatorisch bewegt. Ein
ortsfester Beobachter (beispielsweise unmittelbar
stromauf des Gitters) nimmt einen zeitlich vari-
ierenden Druck p′(t) wahr, der in seine harmoni-
schen Anteile zerlegt werden kann. Um die wei-
tere Ausbreitung dieser harmonischen Sto¨rung zu
beschreiben u¨berfu¨hrt man Gleichung 2.8 zuna¨chst in eine konvektive Form und betrachtet
p’(t)=p eiωt^
dy/dt
x
y
Schaufelgitter
endlicher Dicke
λy=2pi/ky
Abbildung 2.3: Harmonische Drucksto¨rung
stromauf eines umstro¨mten Gitters endlicher Dicke
lediglich den homogenen Teil, d.h. q = 0.
In gleicher Weise wie bei einer Linearisierung ergibt sich die Annahme kleiner Drucksto¨run-
gen, die sich isentrop fortpflanzen und einer konstanten Grundstro¨mung u¨berlagert werden.
14 Kapitel 2. Grundgleichungen der physikalischen Modelle
Dieser Zusammenhang la¨sst sich durch folgende Gleichung ausdru¨cken:
1
a¯2
[
∂
∂t
+ u¯
∂
∂x
]2
p′ −
(
∂2p′
∂x2
+
∂2p′
∂y2
)
= 0 (2.11)
Diese Differentialgleichung ist durch Trennung der Variablen mit einem Ansatz der Form
p′(x, y, t) = X(x)Y (y)T (t)
lo¨sbar, wobei T (t) den bekannten, zeitharmonischen Anteil p′(t) = pˆeiωt darstellt. Eine allge-
meine Lo¨sung la¨sst sich in der Form aufstellen:
p′(x, y, t) = pˆei(ωt−kxx−kyy). (2.12)
Darin sind kx und ky die Wellenzahlen in der entsprechenden Achsrichtung. Fu¨r die Wellenzahl
k gilt definitionsgema¨ß die Beziehung
k = 2pi/λ (2.13)
mit der Wellenla¨nge der Drucksto¨rung λ.
In y-Richtung formuliert man eine geeignete Periodizita¨tsbedingung p′(y) = p′(y + λ), die
erfu¨llt ist durch die Beziehung
kyn =
2pin
λ
.
Damit betrachtet man eine beliebige Harmonische n einer Sto¨rung mit der Wellenla¨nge λ.
Als Lo¨sung ergibt sich schließlich die so genannte Dispersionsbeziehung, die den Zusammen-
hang zwischen den Wellenzahlen ausdru¨ckt, zu
k2x + k
2
y =
[
k − M¯kx
]2 (2.14)
Fu¨r die axiale Wellenzahl kx ergibt sich die Bestimmungsgleichung
k±x = −
kM¯
1− M¯2 ±
1
1− M¯2
√
k2 − k2yn(1− M¯2). (2.15)
Darin bezeichnet k+x die axiale Wellenzahl der stromauf laufenden Welle (in diesem Fall gegen
die Stro¨mungsrichtung) und k−x die axiale Wellenzahl einer stromab laufenden Drucksto¨rung.
In der obigen Gleichung kann der Term unterhalb der Wurzel auch negativ werden, d.h. die
axiale Wellenzahl kx wird komplex. Gleichung 2.12 beschreibt dann eine geda¨mpfte Schwin-
gung. Die Amplitude fa¨llt exponentiell mit der axialen Position ab, eine solche Sto¨rung ist
u¨ber la¨ngere Distanzen nicht ausbreitungsfa¨hig. Ist kx reell, beschreibt Gleichung 2.12 eine har-
monische Drucksto¨rung, die sich mit konstanter Amplitude ausbreitet. U¨berfu¨hrt man diesen
Zusammenhang in eine geeignete mathematische Schreibweise (eine anschauliche Darstellung
wird in Kapitel 2.2.3 gegeben), so erha¨lt man die Bedingung fu¨r die Ausbreitungsfa¨higkeit ei-
ner Drucksto¨rung mit der Kreisfrequenz ω in einem mit der mittleren Machzahl M¯ = u¯/a¯
stro¨menden Medium:
ω > a¯kyn
√
1− M¯2. (2.16)
2.2. Akustisches Modell 15
Fu¨hrt man das so genannte cutoff -Verha¨ltnis ein, welches das Verha¨ltnis der aufgepra¨gten zu
der Frequenz wiedergibt, die no¨tig ist, damit sich die Sto¨rung ungeda¨mpft ausbreitet
ξ =
ω
a¯kyn
√
1− M¯2︸ ︷︷ ︸
ωcutoff
so erha¨lt man durch Einsetzen der obigen Beziehung in Gleichung 2.15 und unter Ausnutzung
des fundamentalen Zusammenhangs ω = kc eine andere Gleichung zur Beschreibung der axia-
len Wellenzahl, abha¨ngig vom cutoff -Verha¨ltnis und der Wellenzahl in y-Richtung:
kx = kyn
−M¯ξ ±
√
ξ2 − 1√
1− M¯2 . (2.17)
Abschließend soll an dieser Stelle die Definition des Schalldruckpegels einer allgemeinen, har-
monischen Drucksto¨rung p′(xi, kyn, ω) erfolgen:
SPL = 10dB log
(
p2RMS
p2ref
)
(2.18)
Darin ist pRMS der RMS-Wert der Drucksto¨rung und pref = 20 µPa ein definierter Referenz-
druck. Zwischen dem RMS-Wert und der Amplitude einer harmonischen Sto¨rung gilt der Zu-
sammenhang pRMS = pˆ/
√
2.
U¨blicherweise erfolgt auch die Angabe der Schalleistung in logarithmischer Schreibweise, man
definiert diese zu
PWL = 10dB log
(
W
Wref
)
. (2.19)
Darin ist Wref = 10−12 W eine definierte Referenzleistung. Die Berechnung der Schalleistung
ist prinzipiell nicht unproblematisch, da sie die Ableitung einer Gro¨ße zweiter Ordnung mit
Hilfe eines linearisierten Modells erfordert. Einzelheiten und weiterfu¨hrende Literaturhinwei-
se dazu sind beispielsweise in [88] aufgefu¨hrt.
2.2.2 Schallausbreitung in zylindrischen Kana¨len
Turbomaschinen sind u¨blicherweise in zylindrische Geha¨use integriert. Deshalb soll in einem
na¨chsten Schritt, aufbauend auf den im vorigen Abschnitt dargestellten Grundlagen, die Theo-
rie der Schallausbreitung in zylindrischen Stro¨mungskana¨len behandelt werden. Lediglich aus
Gru¨nden der besseren U¨bersicht sollen Stro¨mungseffekte zuna¨chst vernachla¨ssigt werden, d.h.
alle Vorga¨nge finden in einer ruhenden Umgebung statt. Die Beru¨cksichtigung einer mittleren
Grundstro¨mung erfolgt in einem weiteren Schritt. Aufgrund der Rotationssymmetrie wird ein
zylindrisches Koordinatensystem xi = (x, r, ϕ)T verwendet (vgl. Abbildung 2.4).
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Schallausbreitung in zylindrischen Kana¨len ohne Stro¨mung und Temperaturgradienten
Den Ausgangspunkt bildet wiederum die homogene Wellengleichung 2.8, formuliert fu¨r ein
zylindrisches Koordinatensystem. Eine allgemeine Lo¨sung fu¨r die Drucksto¨rung p′(x, r, ϕ) lau-
tet in Analogie zum ebenen Problem
p′(x, r, ϕ, t) = X(x)R(r)Φ(ϕ)T (t).
Auch hier soll eine vorgegebene, zeitlich harmonische Drucksto¨rung der Form T (t) = eiωt
vorliegen, wie beispielsweise durch einen isolierten, ummantelten Rotor induziert. Die Vorgabe
einer Periodizita¨tsbedingung in Umfangsrichtung ϕ erfolgt ebenfalls in Analogie zum ebenen
Problem (dort in y-Richtung). Aus dieser Periodizita¨tsbedingung folgt
Φ(ϕ) = e−imϕ.
Hierin kennzeichnet m = 0,±1,±2... die Umfangsmodenordnung und µ die radiale Moden-
ordnung (s. hierzu Abbildung 2.4). Setzt man diese Zusammenha¨nge in die homogene Wel-
lengleichung ein, so ergibt sich die allgemeine Lo¨sung durch Aufsummierung aller (linear un-
abha¨ngigen) Modenanteile pmµ
p′(x, r, ϕ, t) =
∞∑
m=−∞
∞∑
µ=0
pmµ =
∞∑
m=−∞
∞∑
µ=0
R(r)
[
A+mµe
iκmµx +A−mµe
−iκmµx] e−imϕeiωt (2.20)
Der Term eiκmµx beschreibt eine rechtslaufende (in positive x-Richtung laufende) Welle mit der
(modalen) Amplitude A+mµ, dementsprechend beschreibt e−iκmµx eine linkslaufende (in nega-
tive x-Richtung laufende) Welle mit der Amplitude A−mµ.
Es gilt die Dispersionsbeziehung zwischen der axialen Wellenzahl κmµ und der radialen Wel-
lenzahl αmµ
κ2mµ + α
2
mµ = k
2. (2.21)
Neben der Umfangsmodenordnung m entsteht eine Struktur in radialer Richtung mit der Mo-
denordnung µ. Die Funktion R(r) beschreibt diese radiale Struktur der entsprechenden Mode
(m,µ) und ergibt sich zu
R(r) = Jm(αmµr) +QmYm(αmµr).
Darin sind Jm und Ym Besselfunktionen erster und zweiter Art der Ordnungm. Die radialen Ei-
genwerte j′(m,µ) = αmµr (hier der Einfachheit halber fu¨r einen Stro¨mungskanal ohne inneren
Zylinder, d.h. R1 = 0, angegeben) und der Wert fu¨r Qm werden durch geeignete Randbedin-
gungen an den Kanalwa¨nden und durch das Radienverha¨ltnis bestimmt. Als Randbedingung
fu¨r schallharte Wa¨nde ergibt sich die Forderung nach verschwindender akustischer Geschwin-
digkeit und damit [
∂p′
∂r
= 0
]
r=R2
.
Die Bedingung la¨sst sich direkt aus den linearisierten Euler-Gleichungen fu¨r einen konstanten
Radius mit verschwindender Stro¨mungsgeschwindigkeit in Wandnormalenrichtung ableiten.
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Zur genauen Definition des Begriffes schallhart und der sich daraus ergebenden Randbedin-
gungen ist dabei die Einfu¨hrung einer akustischen Impedanz erforderlich. Dies wird beispiels-
weise von Rienstra [94] umfangreich erla¨utert.
Zur Bestimmung der Eigenwerte erha¨lt man fu¨r den zylindrischen Kanal (R1 = 0) die Glei-
chung
J ′m(αmµR2) = 0. (2.22)
Fu¨r jede Umfangsmodenordnung m gibt es unendlich viele Lo¨sungen fu¨r die obige Glei-
chung 2.22. Dies ist der Grund fu¨r die Aufsummierung u¨ber unendlich viele, radiale Wellen-
zahlen αmµ in Gleichung 2.20. Die Lo¨sungen von Gleichung 2.22, d.h. die Eigenwerte j′(m,µ),
sind beispielsweise von Abramowitz und Stegum [1] in tabellarischer Form aufgefu¨hrt.
Wa¨hrend die radialen Eigenwerte stets positiv und reel sind, ko¨nnen nach Gleichung 2.21 die
axialen Wellenzahlen κmµ auch komplex sein. Dies fu¨hrt, in gleicher Weise wie beim ebenen
Problem, zu einem exponentiellen Abfall der Amplitude entlang der Achse. Damit kann fu¨r
den Fall eines zylindrischen Stro¨mungskanals ohne Stro¨mung ebenfalls eine Bedingung fu¨r
die Ausbreitungsfa¨higkeit einer Drucksto¨rung in folgender Form angegeben werden (cutoff -
Kriterium):
ω > a0αmµ (2.23)
Die oben beschriebene, modale Betrachtung eines akustischen Feldes erlaubt eine sehr kom-
pakte und anschauliche Beschreibung eines komplexen, dreidimensionalen und zeitabha¨ngi-
gen Druckfeldes durch die Zerlegung in Elementarwellen in den drei unabha¨ngigen Koordi-
natenrichtungen. Prinzipiell ist dieses Feld durch die Angabe der Umfangsmodenordnung m
und aller relevanten Eigenwerte κmµ bzw. αmµ fu¨r eine Frequenz vollsta¨ndig definiert.
Die modale Struktur eines akustischen Feldes ist in Abb. 2.4 noch einmal verdeutlicht. Beispiel-
haft fu¨r die (beliebig gewa¨hlte) Mode (m,µ) = (8, 3) sieht man zuna¨chst ein Druckmuster in
Umfangsrichtung entsprechendm = 8, welches mit der Frequenz ω um die x-Achse rotiert und
insgesamt acht Minima und acht Maxima aufweist (wie beispielsweise durch das Potentialfeld
eines Rotors mit der Drehfrequenz ω und der Schaufelzahl m verursacht). Tra¨gt man die Funk-
tion R(r) u¨ber dem Kanalradius auf (Abb. 2.4, ganz rechts), so ergibt sich fu¨r µ = 3 bei einem
Radienverha¨ltnis von R1/R2 = 0.5 der dargestellte Verlauf des akustischen Druckes in radialer
Richtung mit einer seiner Modenordnung entsprechenden Anzahl von Nulldurchga¨ngen (hier
drei). In axialer Richtung ist aus Gru¨nden der besseren U¨bersicht lediglich eine Welle darge-
stellt, entsprechend den obigen Erkla¨rungen kann sich diese aus einem stromauf laufenden
und einem stromab laufenden Teil zusammensetzen (Abbildung 2.4, links).
umfang
φ(ϕ)
ϕ
m=8
r
x
radial
R(r)
r
m=8
µ=3
axial
A-
x
X(x)
A+
Abbildung 2.4: Kanalmoden im zylindrischen Stro¨mungskanal
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Schallausbreitung in zylindrischen Kana¨len mit Stro¨mung
Bei der bisherigen Darstellung des akustischen Modells wurde angenommen, dass sich die
Drucksto¨rungen in einem ruhenden Medium ausbreiten. In einem weiteren Schritt soll der
Einfluss einer mittleren Stro¨mung diskutiert werden. Diese Stro¨mung sei isentrop, axial und
drehungsfrei. Diese Annahme ist idealerweise sicherlich zutreffend im Triebwerkseinlauf, also
in der Zustro¨mung zum Gebla¨se. Nimmt man an, dass das Leitrad in erster Linie den Drall
vollsta¨ndig aus der Stro¨mung heraus nehmen soll, so ist die getroffene Annahme auch hin-
ter dem Leitrad eines Gebla¨ses in erster Na¨herung zula¨ssig (zumindest nahe des Auslegungs-
punktes).
Betrachtet man wie im vorangegangenen Abschnitt einen zylindrischen Kanal mit einem kon-
stanten Querschnitt und damit einer konstanten mittleren Stro¨mung, so la¨sst sich die Schal-
lausbreitung mit der, dort fu¨r die Ebene formulierten, konvektiven Wellengleichung 2.11 be-
schreiben. Diese la¨sst sich analog zur oben beschriebenen Vorgehensweise mit einem einfa-
chen Separationsansatz lo¨sen. Die modale Struktur bleibt in Umfangsrichtung und in radialer
Richtung vollsta¨ndig erhalten und kann in gleicher Weise durch Gleichung 2.20 beschrieben
werden. Bei der Frage nach der Ausbreitungsfa¨higkeit der Drucksto¨rungen spielt nun die Dif-
ferenzgeschwindigkeit zwischen der Stro¨mung und der Drucksto¨rung die entscheidende Rolle.
Die Ausbreitungsgeschwindigkeit in axialer Richtung wird dabei durch die Konvektionsge-
schwindigkeit der Stro¨mung vera¨ndert. Letztlich ergibt sich die Dispersionsbeziehung unter
Einbeziehung einer mittleren Grundstro¨mung zu
α2mµ + κ
2
mµ =
(
k − M¯κmµ
)2
. (2.24)
Eine detaillierte Darstellung und Herleitung der Gleichungen wird zum Beispiel von Rien-
stra [94] gegeben. Die radialen Eigenwerte lassen sich wiederum mit geeigneten Randbedin-
gungen fu¨r eine gegebene Kanalgeometrie bestimmen.
Auch die Annahme konstanter Radien und damit einer konstanten Machzahl im gesamten
Stro¨mungskanal ist fu¨r die axiale Turbomaschine eine unzula¨ssige Na¨herung. Um diese Ein-
schra¨nkung aufzuheben formuliert man das oben beschriebene Modell in Abha¨ngigkeit von
der axialen Laufla¨nge x beziehungsweise einer Gro¨ße x′ = ²x mit ² << (x, r). Massen- und
Impulserhaltung vereinfachen sich mit den oben getroffenen Annahmen zu
ρ¯(x′)c¯(x′)A(x′) = m˙ = konstant (2.25)
c¯(x′)2
2
+
γ
γ − 1 p¯(x
′)
γ−1
γ = E = konstant (2.26)
Damit la¨sst sich die mittlere Grundstro¨mung abschnittsweise bestimmen. Dieser wird, wie-
derum abschnittsweise, das Sto¨rfeld u¨berlagert. A¨ndern sich die inneren und a¨ußeren Du¨sen-
durchmesser nur geringfu¨gig, dann la¨sst sich ein bekanntes Schallfeld u¨ber la¨ngere axiale Di-
stanzen ausbreiten, in dem sich auch das akustische Feld an die jeweils neu berechnete Grund-
stro¨mung nach Gleichung 2.25-2.26 anpasst. Dazu werden die modalen Amplituden jeweils
skaliert, eine Kopplung der einzelnen radialen Moden soll nicht bestehen. Die Modenstruktur
bleibt entlang der Achse erhalten, obwohl einzelne, anfangs ausbreitungsfa¨hige Moden, auf-
grund der vera¨nderten Geometrie zu nicht ausbreitungsfa¨higen Moden werden ko¨nnen (oder
umgekehrt). Eine Herleitung und Beschreibung der Theorie der so genannten slowly varying
modes wird von Rienstra u.a. in [93, 126] beschrieben.
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Bei diesem theoretischen Ansatz bleiben Reflexionen des Schallfeldes an den Kanalenden un-
beru¨cksichtigt. Diese Reflexionen ko¨nnen prinzipiell durch den Einsatz von CAA-Verfahren fu¨r
die Berechnung der Schallausbreitung im geschlossenen Stro¨mungskanal erfasst werden. Von
Zhang et al. [139] durchgefu¨hrte Vergleichsrechnungen mit einem solchem numerischen Ver-
fahren ergaben im Nebenstrom einer generischen Du¨sengeometrie innerhalb des Stro¨mungs-
kanals eine sehr gute U¨bereinstimmung mit den analytischen Lo¨sung. Abweichungen erga-
ben sich lediglich in unmittelbarer Na¨he des Du¨senaustritts. A¨hnliche Vergleiche wurden von
Li et al. [74] im Triebwerkseinlauf angestellt. Auch dort zeigte sich, abha¨ngig von der Frequenz
und der Wellenzahl, eine prinzipiell gute U¨bereinstimmung, wobei die verschiedenen modell-
inha¨renten Unterschiede in den Vergleichen deutlich wurden (Reflexionen an den Du¨senenden,
u¨ber dem Querschnitt nicht einheitliche Grundstro¨mung, cuton-cutoff Transition etc.).
Analytische Methoden sind im Vergleich zu den numerischen Methoden zur Schallausbreitung
dabei sehr kostengu¨nstig und liefern Ergebnisse in wenigen Sekunden, die oben aufgefu¨hrten
Untersuchungen zeigen jedoch klar die Grenzen dieser Methoden auf. Dreidimensionale (d.h.
nicht axialsymmetrischen) Kanalgeometrien wie beispielsweise einem gegenu¨ber der Haupt-
stro¨mungsrichtung geneigten Einlauf ko¨nnen analytisch bereits nicht mehr beschrieben wer-
den und erfordern deshalb den Einsatz eines numerischen Verfahrens. Diese Verfahren erlau-
ben daru¨ber hinaus den U¨bergang vom geschlossenen Stro¨mungskanal zur Region der reinen
Schallabstrahlung ins Fernfeld. CFD-Verfahren sind dabei in der Regel sehr ineffizient und
deshalb kaum geeignet fu¨r die Berechnung der Schallausbreitung u¨ber la¨ngere Distanzen (s.
hierzu auch Kapitel 3.2.1).
Die Ausbreitungsrechnungen innerhalb des Nebenstroms wurden im Rahmen dieser Arbeit
mit einem Verfahren durchgefu¨hrt, welches auf der oben beschriebenen Theorie basiert und
von der Universita¨t Eindhoven in Form von MATLAB R© -Routinen verfu¨gbar gemacht wur-
de. Die Ausbreitungsrechnungen ko¨nnen jeweils fu¨r eine Kombination aus Umfangsmoden-
ordnung und Frequenz durchgefu¨hrt werden. Das Verfahren erlaubt sowohl die Behandlung
schallharter Wa¨nde als auch die Vorgabe von Wandimpedanzen und somit die Simulation von
akustisch da¨mpfenden Bela¨gen (so genannten Linern) und kann in gleicher Weise im Trieb-
werkseinlauf ohne Nabenko¨rper eingesetzt werden.
2.2.3 Das akustische Feld in der Turbomaschine
Nachdem die wesentlichen Grundlagen zur Beschreibung eines modalen, akustischen Feldes
dargestellt wurden, sollen diese nun in den Kontext der Turbomaschine eingeordnet werden.
Die vorangegangenen U¨berlegungen basierten auf einer vorhandenen Sto¨rung mit der Fre-
quenz ω und einer Periodizita¨t in Umfangsrichtung. Dabei wurde auf den Ursprung dieser
Sto¨rung nicht na¨her eingegangen, dies soll im Folgenden erfolgen. Stro¨mungsprozesse sollen
auch hier aus Gru¨nden der besseren U¨berschaubarkeit der Gleichungen zuna¨chst unberu¨ck-
sichtigt bleiben. Alle Aussagen behalten dabei, wie oben gezeigt, qualitativ ihre Gu¨ltigkeit.
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Einzelner Rotor
Zuna¨chst wird ein einzelner Rotor mit Nabenko¨rper (Ra-
diusR1) betrachtet. Der Rotor ist in ein Geha¨use mit dem
konstanten Radius R2 eingebettet und habe B Schaufeln,
die Kreisfrequenz seiner Drehung betrageΩ (s. nebenste-
hende Skizze).
Aufgrund der endlichen Profildicken entsteht im Rotor-
system ein zeitlich konstantes Potentialfeld (s. Abb. 2.6,
oben). Werden alle Schaufeln als identisch betrachtet, so
ergibt sich in Umfangsrichtung ein Druckmuster, wel-
ches mit der Anzahl der Rotorbla¨tter B korreliert. Ein
Beobachter im stehenden System erfa¨hrt im Nahfeld des
Rotors eine Druckschwankung mit der Frequenz ω =
BΩ = 2piBPF . Dieser zeitabha¨ngige Druckverlauf ist
im linken unteren Diagramm der Abb. 2.6 beispielhaft
R2
R1Ω
Einzelrotor
mit
B Schaufeln
x
Nabenkörper
Abbildung 2.5: Einzelner ummantelter Ro-
tor im geschlossenen Stro¨mungskanal
fu¨r einen ortsfesten Sensor stromauf des Rotors dargestellt. Die Linearita¨t des akustischen Mo-
dells erlaubt nun die Zerlegung des zeitperiodischen Drucksignals in n harmonische Anteile
(Abb. 2.6, rechtes Diagramm). Das Druckfeld in Umfangsrichtung setzt sich dann aus der U¨ber-
lagerung einzelner Druckmuster mit der Umfangsmodenordnung nB zusammen, die jeweils
mit der Frequenz BΩ rotieren und getrennt voneinander betrachtet werden ko¨nnen. Wie in der
Abbildung angedeutet, sind u¨blicherweise die ersten zwei bis drei Harmonischen am sta¨rksten
ausgepra¨gt und damit von vorrangigem Interesse fu¨r die Schallabstrahlung.
Setzt man die obigen Beziehungen in die Dispersionsbeziehung 2.21 ein, so ergibt sich
κ2nBµ =
(
nBΩ
a0
)2
− α2nBµ =
(
nBΩ
a0
)2
−
(
j′(nB, µ)
r
)2
.
n = 1, 2, 3, · · · kennzeichnet darin die entsprechende Harmonische der Schaufeldurchgangs-
frequenz BΩ.
Aus Sicht des Auslegungsingenieurs ist es nun interessant zu wissen, unter welchen
Umsta¨nden das betrachtete Druckfeld ausbreitungsfa¨hig und damit relevant fu¨r die Schall-
ausbreitung ins Fernfeld ist. Will man genau diese Ausbreitungsfa¨higkeit unterdru¨cken (dies
ist gleichzusetzen mit einem exponentiellen Amplitudenabfall entlang der Hauptausbreitungs-
richtung), so ergibt sich die Forderung nach subsonischer Blattspitzengeschwindigkeit der (in
der Regel sehr dominanten) ersten Harmonischen der Blattfolgefrequenz n = 1
Mtip =
R2Ω
a0
<
Mcutoff︷ ︸︸ ︷
j′(nB, µ)
B
= 1 + · · · . (2.27)
Die cutoff -Machzahl Mcutoff = j′(m,µ)/B beschreibt darin die helikale Machzahl des
Druckmusters, die zur Ausbreitungsfa¨higkeit notwendig ist. Die tatsa¨chliche Machzahl der
Drucksto¨rung in Umfangsrichtung steigt mit gro¨ßer werdendem Radius, daher wird das obige
Kriterium mit dem entsprechenden, maximalen Wert Mtip am Geha¨use mit r = R2 formuliert.
Das an dieser Stelle formal angewandte cutoff -Kriterium wird im Folgenden Abschnitt veran-
schaulicht und dort ebenfalls physikalisch begru¨ndet (vgl. Abb. 2.7).
Fu¨r die Umfangsmodenordnung m = nB gelten generell die Faustregeln, je niedriger die Mo-
denordnung m, desto ho¨her die kritische Machzahl Mcutoff . Große Werte von m fu¨hren zu
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Abbildung 2.6: Entstehung des tonalen Gera¨uschs eines einzelnen Rotors durch das rotierende Potenti-
alfeld
einem starkem Amplitudenabfall in Achsrichtung. Fu¨r das Radienverha¨ltnis von innerem zu
a¨ußerem Kanalradius gilt, dass bei steigendem Verha¨ltnis R1/R2 die kritische Machzahl ab-
nimmt. Alle obigen Aussagen lassen sich durch den charakteristischen Verlauf der Besselfunk-
tionen mit den entsprechenden Eigenwerten der jeweiligen Kanalgeometrie erkla¨ren und sind
z.B. in [126] zusammengefasst.
Rotor-Stator Interaktion
Im Folgenden sollen die Schaufelreihenwechselwirkungen am Beispiel einer isolierten
Verdichter- bzw. Gebla¨sestufe (ein einzelner Rotor mit einem nachfolgenden Stator) betrach-
tet werden. Neben der gegenseitigen Beeinflussung beider Potentialfelder ist die Hauptursa-
che fu¨r die Entstehung eines zeitabha¨ngigen Druckfeldes im stationa¨ren System das Auftreffen
der viskosen Rotornachla¨ufe auf die Vorderkanten des Stators. Das Geschwindigkeitsdefizit
innerhalb des Nachlaufes fu¨hrt dabei zu einer periodischen A¨nderung der Statorzustro¨mung
(Inzidenzvariation). Der Staupunkt an der Vorderkante des Stators verschiebt sich (ebenfalls
zeitperiodisch) in Richtung der Druckseite des Profils. Dadurch wird eine Drucksto¨rung indu-
ziert, die sich idealerweise kreisfo¨rmig um die Vorderkante ausbreitet. Dies erfolgt bei unter-
schiedlichen Schaufelzahlen mit einem Zeitversatz von Schaufel zu Schaufel. Es entsteht ein
rotierendes Druckmuster in Umfangsrichtung. Die o¨rtliche Periodizita¨t dieses Musters wird in
gewohnter Weise durch die Umfangsmodenordnung m ausgedru¨ckt, die Anzahl der Stator-
schaufeln betrage V . Tyler und Sofrin [120] formulierten diese kinematischen U¨berlegungen
mathematisch, was zu der der nach ihnen benannten Regel zur Bestimmung der Umfangs-
modenordnung m eines durch die Rotor/Stator Wechselwirkung entstandenen Druckmusters
fu¨hrt:
m = nB ± kV (2.28)
mit n = 1, 2, 3, . . . und k = 0,±1,±2, . . . .
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Darin bezeichnen n und k beliebige ganzzahlige Vielfache. Die Annahme ist dabei, dass ein
einzelner Nachlauf genau eine einzelne Drucksto¨rung hervorruft, Reflexionen an benachbar-
ten Profilen finden keine Beru¨cksichtigung. Die Kreisfrequenz des Druckmusters mit der Um-
fangsmodenordnung m betra¨gt
ΩMuster = Ω
nB
nB ± kV︸ ︷︷ ︸
m
, (2.29)
Ein stehender Beobachter erfa¨hrt dabei eine Sto¨rung mit der Frequenz nBPF , d.h alle im
stehenden System auftretenden Frequenzen sind letztlich Vielfache der Schaufeldurchgangs-
frequenz des Rotors. Wa¨hrend das Potentialfeld des Rotors zu Umfangsmoden fu¨hrt, die
grundsa¨tzlich mit dem Drehsinn des Laufrades rotieren, ko¨nnen bei der Rotor/Stator Interakti-
on durch eine entsprechende U¨berlagerung der einzelnen Sto¨rungen auch Druckmuster entste-
hen, die sich entgegen der Drehrichtung des Rotors bewegen. Positive m bedeuten dabei eine
Rotation des Druckmusters mit der Rotationsrichtung des Rotors, negativem entgegen der Ro-
tordrehrichtung. Eine weiterfu¨hrende Darstellung dieser rein kinematischen Zusammenha¨nge
wird beispielsweise von Cumpsty [23] gegeben.
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Ω
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cut-off
Abbildung 2.7: Entstehung ausbreitungsfa¨higer und nicht-ausbreitungsfa¨higer Drucksto¨rungen durch
Rotor/Stator Interaktion (in Anlehung an Cumpsty [23])
Aus den obigen Betrachtungen ergibt sich eine sehr anschauliche Deutung des cutoff -Pha¨no-
mens in der Turbomaschine und seiner Formulierung durch Gleichung 2.16. Abbildung 2.7
zeigt im oberen Teil zuna¨chst die Entstehung eines ebenen, ausbreitungsfa¨higen Druckmu-
sters. Zu sehen sind die einzelnen Elementarwellen um die Vorderkante der Rotors (angedeutet
durch gru¨ne Kreise), die durch das Auftreffen der Statornachla¨ufe entstehen. Diese Druckwel-
len schließen sich stromauf des Rotors zu einer Wellenfront zusammen. V1B1 kennzeichnet
darin die Drucksto¨rung, die durch Wechselwirkung des Nachlaufs der Rotorschaufel B1 mit
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der Statorschaufel V 1 entsteht. Es wird deutlich, dass zur Entstehung dieser Wellenfront eine
bestimme Geschwindigkeit der Sto¨rung in Umfangsrichtung (Drehrichtung des Rotors) vor-
handen sein muss, die schneller ist als die Ausbreitungsgeschwindigkeit der Drucksto¨rung
selbst. Ist die Umfangsgeschwindigkeit der Sto¨rung nicht groß genug (siehe unteres Bild in
Abbildung 2.7), kann sich keine einheitlich Wellenfront ausbilden. Die einzelnen Drucksto¨run-
gen u¨berlagern sich und lo¨schen sich dabei teilweise aus, sodass es durch die Interferenz der
einzelnen Elementarwellen nicht zu einer Ausbreitung von Druckinformationen u¨ber la¨ngere
Distanzen kommt.
Abschließend ist in Abbildung 2.8 noch einmal der Entstehungsprozess tonaler Schallkompo-
nenten in der Turbomaschine zusammengefasst. Sowohl der Rotor alleine, als auch die Interak-
tion von Rotornachla¨ufen mit benachbarten Schaufelreihen fu¨hren zu einer komplexen, umlau-
fenden Modenstruktur. Diese breitet sich im weiteren Stro¨mungskanal (Einlauf, Nebenstrom
etc.) aus. Abha¨ngig von der Umlaufgeschwindigkeit, der Kanalgeometrie und den Stro¨mungs-
verha¨ltnissen fa¨llt die Amplitude der Sto¨rung entweder exponentiell ab, oder sie breitet sich
nahezu ungeda¨mpft aus. Diese zeitlich und o¨rtlich periodischen Druckschwankungen werden
schließlich als Schall abgestrahlt und von einem Beobachter weitab der Schallquelle wahrge-
nommen.
Mechanismus:
Rotor alleine Rotor/Stator Interaktion
rotierende Moden
Umfangsgeschwindigkeit der Störung +
Kanalgeometrie
ausbreitungsfähig ? nicht
ausbreitungsfähig ?
Schallabstrahlung
hörbarer Schalldruckpegel
Abbildung 2.8: Entstehung und Aufbau des tonalen Schallfeldes in der Turbomaschine (nach Tyler und
Sofrin [120])
Bedeutung des Schaufelzahlverha¨ltnisses
Aus den vorangegangenen, theoretischen U¨berlegungen wurde bereits deutlich, dass bei der
Rotor/Stator Interaktion das Schaufelzahlverha¨ltnis einen großen Einfluss auf die Struktur des
modalen akustischen Feldes hat. An einem realen, vermessenen Beispiel aus der Literatur wird
dieser Umstand im Folgenden noch einmal verdeutlicht. Dabei soll deutlich werden, dass eine
Vera¨nderung des Schaufelzahlverha¨ltnisses das akustische Feld nicht nur quantitativ, sondern
auch qualitativ deutlich beeinflussen kann. Fu¨r dieses Beispiel bedeutet das, dass allein durch
die A¨nderung der Schaufelzahlen eine urspru¨nglich ausbreitungsfa¨hige und sehr dominante
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Umfangsmode der Ausgangskonfiguration durch die vera¨nderte Geometrie nicht mehr aus-
breitungsfa¨hig ist und so zu einer deutlichen Reduktion der gesamten Schallemission der Stufe
fu¨hrt.
Von Duncan et al. [26] wurde ein axialer Fan mit einem Durchmesser von D = 0.105 m
bei einer Drehzahl von n = 21000 min−1 (Ω = 2199.1 Hz) akustisch vermessen. Die Aus-
gangskonfiguration besaß ein Schaufelzahlverha¨ltnis von B/V = 8/7 (Konfiguration B8,
ωB8 = 17592.92 Hz). Eine weitere Konfiguration B10 mit einem vera¨nderten Schaufelzahl-
verha¨ltnis von B/V = 10/7 wurde ebenfalls untersucht. Die Konfiguration mit der ho¨heren
Schaufelzahl B10 (ωB10 = 21991.15 Hz) zeigte im Austritt der Stufe eine Reduktion des Schal-
leistungspegels der ersten Harmonischen der Blattfolgefrequenz (1BPF ) von nahezu 20 dB.
Erkla¨rbar ist dies mit der bisher bereitgestellten Theorie:
Nach Gleichung 2.28 ergibt sich fu¨r die erste Konfiguration (B8) mit n = k = 1 eine Um-
fangsmodenordnung von m = 8 − 7 = 1. Die cutoff -Machzahl dieser Mode betra¨gt mit dem
entsprechenden Eigenwert j′(1, 0) = 1.84 aus [1] nach Gleichung 2.23 bzw. 2.27
Mcutoff,B8 =
j′(1, 0)
m
= 1.84.
Vergleicht man diese mit der Phasengeschwindigkeit des Druckmusters am Geha¨use
MB8,m=1 =
ωB8R2
a0m
= 2.72 > Mcutoff,B8
so ist diese Mode trotz subsonischer Blattspitzengeschwindigkeit aufgrund der hohen Umlauf-
geschwindigkeit der niederen Modenordnungen ausbreitungsfa¨hig.
Fu¨r die zweite Konfiguration B10 ergibt sich fu¨r die Umfangsmodenordnung m = 10 − 7 = 3
(hier ebenfalls fu¨r die erste Interaktionsmode mit n = k = 1). Zu dieser Mode geho¨rt eine
cutoff -Machzahl von
Mcutoff,B10 =
j′(3, 0)
m
= 1.43.
Vergleicht man diese wiederum mit der Ausbreitungsgeschwindigkeit des Druckmusters
MB10,m=3 =
ωB10R2
a0m
= 1.13 < Mcutoff,B10,
fu¨hrt dies zu der Aussage, dass bei einem Schaufelzahlverha¨ltnis von B/V = 10/7 die entspre-
chende Mode nicht ausbreitungsfa¨hig ist und deren Amplitude damit exponentiell abfa¨llt. An
dieser Stelle reicht dabei ein Vergleich mit dem Eigenwert j′(m,µ = 0), da dieser im Vergleich
zu den Werten ho¨herer Modenordnung minimal ist; alle Radialmoden ho¨herer Modenordnung
erfu¨llen dann gleichermaßen das oben angegebene Kriterium.
Das aufgefu¨hrte Beispiel macht deutlich, dass bereits beim Entwurf einer Turbomaschine U¨ber-
legungen hinsichtlich des Schaufelzahlverha¨ltnisses mit einbezogen werden ko¨nnen, um la¨rm-
relevante Aspekte auf vergleichsweise einfache Art und Weise mit zu beru¨cksichtigen. Eine
Abscha¨tzung des Schaufelzahlverha¨ltnisses V/B zur Vermeidung der Ausbreitungsfa¨higkeit
der ersten Harmonischen der Schaufeldurchgangsfrequenz unter Einbeziehung einer mittle-
ren, axialen Machzahl M¯ wird von Hubbard [60] angegeben:
V
B
≥ 1 + Mtip√
1− M¯2 (2.30)
Die angegebene Beziehung beru¨cksichtigt beispielsweise nicht die Abha¨ngigkeit der Eigenwer-
te von der Umfangsmodenordnung oder der Kanalgeometrie. Deshalb fu¨hrt die Anwendung
2.3. Modellkopplung 25
dieser Abscha¨tzung auf das oben aufgefu¨hrte Beispiel aus der Literatur zur der Aussage, dass
die dort jeweils betrachtete Umfangsmode bei beiden Konfigurationen ausbreitungsfa¨hig ist.
Eine Wahl des Schaufelzahlverha¨ltnisses zur Unterdru¨ckung der ersten Harmonischen der BPF
nach Gleichung 2.30 liegt dabei grundsa¨tzlich auf der sicheren Seite.
2.3 Modellkopplung
Bisher wurden zwei physikalische Modelle vorgestellt. Ein allgemeines Stro¨mungsmodell und
ein daraus abgeleitetes, modales, akustisches Modell in Verbindung mit einem einfacheren
Stro¨mungsmodell. Wu¨nschenswert wa¨re eine durchga¨ngige Beschreibung des Schallfeldes mit
ein und demselben Modell, vom unmittelbaren Nahbereich des Fans u¨ber den Einlauf und den
Nebenstrom bis ins Fernfeld.
Idealerweise sollte diese Beschreibung mit dem allgemeineren Modell erfolgen, da dieses alle
aerodynamischen Pha¨nomene (linear und nichtlinear) wiedergibt und dabei sa¨mtliche akusti-
schen Informationen entha¨lt. Dieses Modell kann aufgrund der Komplexita¨t der Gleichungs-
systeme nur numerisch gelo¨st werden. Die Anwendung eines solchen numerischen Verfahrens
auf alle genannten Bereiche bei hinreichend genauer ra¨umlicher Auflo¨sung der physikalischen
Pha¨nomene ist aufgrund endlicher Rechenkapazita¨t (noch) nicht mo¨glich. Daher setzt man das
numerische Verfahren nur dort ein, wo es aufgrund der physikalischen Gegebenheiten unab-
dingbar ist. In Regionen, wo einfachere Stro¨mungsverha¨ltnisse vorherrschen, kann dann auf
das einfachere und damit leichter zu lo¨sende Modell u¨bergegangen werden. Dies erfordert die
Kopplung beider Modelle, d.h. den Datenaustausch an den Modellgrenzen.
Das in der Quellregion eingesetzte, numerische Verfahren basiert auf einem RANS-Ansatz wie
in Abschnitt 2.1 beschrieben; das akustische Modell wurde in Abschnitt 2.2 dargestellt. Ty-
pische Kopplungsebenen befinden sich stromauf des Rotors und stromab des Leitrades (vgl.
Abb. 2.1). Von Interesse ist das jeweils emittierte (modale) Schallfeld, welches in der Quellre-
gion entsteht und sich im weiteren Verlauf des Stro¨mungskanals bis ins Fernfeld ausbreitet.
Aufgabe soll es nun sein, die mit dem numerischen Verfahren gewonnenen Daten (im Fol-
genden auch als CFD-Daten bezeichnet) an den Kopplungsebenen in geeigneter Weise in das
akustische Modell zu u¨berfu¨hren. Dazu ist die Trennung in ein mittleres Stro¨mungsfeld und
das Sto¨rfeld durchzufu¨hren.
Beim U¨bergang von einem Modell auf ein anderes sind die Stro¨mungsgro¨ßen zwangsla¨ufig
nicht kontinuierlich, d.h. ein Lo¨sungsvektor des einen Modells kann nicht gleichzeitig die Glei-
chungen des anderen Modells vollsta¨ndig erfu¨llen. Insbesondere bei der U¨bergabe akustischer
Informationen (also sehr kleiner Sto¨rungen im Vergleich zum mittleren Stro¨mungsfeld) kann
diese Inkonsistenz zu einer starken Verfa¨lschung des Sto¨rfeldes fu¨hren, die es zu vermeiden
bzw. zu minimieren gilt.
Prinzipiell gibt es mehrere Mo¨glichkeiten, beide Modelle miteinander zu koppeln. Diese
Mo¨glichkeiten sind im Folgenden skizziert:
• Basierend auf bekannten, zeitabha¨ngigen Druckverteilungen auf der Schaufeloberfla¨che
kann eine analytische Lo¨sung des akustischen Feldes angegeben werden. Die Schau-
feldru¨cke bestimmen den gro¨ßten Teil der Schallquelle und bilden eine rotierende (bzw.
ortsfeste und zeitlich vera¨nderliche) Verteilung von Dipolen, deren Schallemission durch
Ffowcs Williams-Hawkings Integrale u¨ber die Schaufelprofile beschrieben werden kann. Ne-
ben den Schaufeldru¨cken sind Lo¨sungsfunktionen erforderlich, die die Kanalgeometrie
und die mittleren Stro¨mungsverha¨ltnisse beschreiben. Diese sind lediglich fu¨r zylindri-
sche Kana¨le mit konstantem Querschnitt bekannt.
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• Eine von Wilson [134] vorgeschlagene Methode basiert auf einer Aufspaltung des Sto¨rfel-
des in die Anteile der verschiedenen Eigenwerte. Damit ist es mo¨glich, stromab laufende
von stromauf laufenden Wellen zu unterscheiden. Es werden zwei Stro¨mungsgro¨ßen (in
der Regel Druck und Geschwindigkeit) an einer einzelnen, axialen Position direkt ausge-
tauscht. Dieses Verfahren wird auch als PV-matching oder wave-splitting bezeichnet. Die
Methode setzt eine lokal konstante, mittlere Stro¨mung voraus, weshalb es nur in Kana¨len
mit konstantem Querschnitt anwendbar ist. Insbesondere in Regionen starker Verwirbe-
lung, wo die Sto¨rgeschwindigkeit nicht nur die akustischen, sondern auch die hydro-
dynamischen Anteile der Wirbelsta¨rke entha¨lt (beispielsweise im Bereich ausgepra¨gter
Nachlaufdellen oder in den Grenzschichten der Randzonen), ist diese Methode nicht an-
wendbar.
• Als dritte Mo¨glichkeit ist eine von Ovenden und Rienstra [87] speziell fu¨r den Einsatz in
Turbomaschinen entwickelte Kopplungsmethodik zu nennen. Diese benutzt (neben den
zeitgemittelten Gro¨ßen) die radialen Verteilungen des Sto¨rdruckes an drei nahe beieinan-
der liegenden, axialen Positionen. Dadurch ist es auch mit dieser Methode mo¨glich, zwi-
schen rechts- und linkslaufenden Sto¨rungen zu unterscheiden. Die modalen Amplituden
werden mit Hilfe eines least-square-fits, basierend auf den Druckverteilungen der CFD-
Lo¨sung berechnet. Die Kanalgeometrie kann dabei variieren. Selbst in Regionen großer
Wirbelsta¨rke (beispielsweise hinter dem Leitrad oder in Randzonen in Grenzschichtna¨he)
erwies sich diese Methode als robust, da lediglich der Sto¨rdruck herangezogen wird. Die-
se Methode wird im Folgenden mit TPP-Matching (Triple Plane Pressure Matching) bezeich-
net.
Aufgrund seiner Robustheit und der flexiblen Einsatzmo¨glichkeiten wird das zuletzt genannte
Verfahren im Rahmen dieser Arbeit benutzt. Die praktische Vorgehensweise fu¨r die Kopplung
beider Modelle wird im Folgenden erla¨utert.
Basierend auf einer dreidimensionalen, zeitgenauen Simulation des Stro¨mungsfeldes im un-
mittelbaren Nahbereich der La¨rmquelle - hier des Fans - werden diese Daten an den drei axia-
len Kopplungspositionen (vgl. Abbildung 2.1) zuna¨chst in Umfangsmoden zerlegt, in dem eine
harmonische Analyse in Ort und Zeit fu¨r jede Netzlinie in radialer Richtung entsprechend den
Gleichungen 2.31-2.32 erfolgt:
Re{p′m,ω(xi, r)} =
4
NtNϕ
Nt−1∑
l=0
Nϕ−1∑
k=0
p(k, l) · cos(2pi · nl/Nt − 2pi ·mk/Nϕ) (2.31)
Im{p′m,ω(xi, r)} =
4
NtNϕ
Nt−1∑
l=0
Nϕ−1∑
k=0
p(k, l) · sin(2pi · nl/Nt − 2pi ·mk/Nϕ) (2.32)
Darin bezeichnet Nt die Anzahl der zeitlichen Stu¨tzstellen u¨ber eine Schaufeldurchgangsperi-
ode, Nϕ steht fu¨r die Anzahl der Stu¨tzstellen in Umfangsrichtung, p(k, l) ist der statische Druck
mit dem Zeitindex k und dem Ortsindex l.
Zur Durchfu¨hrung der harmonischen Analyse werden die Stro¨mungsgro¨ßen linear interpo-
liert, sodass diese auf einer konstanten, axialen Position definiert sind. Die Genauigkeit einer
linearen Interpolation ist hier aufgrund der in der Regel großen Anzahl von Stu¨tzstellen aus-
reichend. In Umfangsrichtung sind die Gitterpunkte in der Regel nicht a¨quidistant angeordnet,
sodass auch hier die Stu¨tzstellen neu verteilt werden mu¨ssen. Dies erfolgt ebenfalls durch eine
lineare Interpolation.
Die harmonische Analyse wird fu¨r jede gewu¨nschte Kombination von Umfangsmode und Fre-
quenz (m,ω) durchgefu¨hrt. Die zu erwartenden Umfangsmoden ko¨nnen nach Gleichung 2.28
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im Vorfeld bestimmt werden, wobei sich deren Ausbreitungsfa¨higkeit durch die Auswertung
des cutoff -Kriteriums u¨berpru¨fen la¨sst. Neben dem Sto¨rfeld ist durch m = 0 und ω = 0 nach
Gleichung 2.31-2.32 ein zeitlich und o¨rtlich gemitteltes Stro¨mungsfeld bestimmt.
Die so aufbereiteten Daten bilden den Ausgangspunkt fu¨r das oben beschriebene TPP-
Matching. In a¨hnlicher Weise wie bei der Zerlegung eines periodischen Signals in seine har-
monischen Anteile lassen sich die radialen Druckprofile der CFD-Lo¨sung durch die Summa-
tion u¨ber eine endliche Anzahl von Besselmoden ausdru¨cken. Die Routinen zur Berechnung
der radialen Eigenwerte und der entsprechenden modalen Amplituden sind ebenfalls von der
Universita¨t Eindhoven in Form von MATLAB R©-Routinen zur Verfu¨gung gestellt worden. Als
Ergebnis liefert das Verfahren das ausgehende, modale akustische Feld. Aufbauend auf diesen
Ergebnissen lassen sich mit der in Kapitel 2.2.2 beschriebenen Theorie Ausbreitungsrechungen
fu¨r einen vorgegebenen Kanalverlauf durchfu¨hren.
Die Qualita¨t der durchgefu¨hrten Kopplung la¨sst sich beurteilen, indem man die Eingangsda-
ten der CFD-Lo¨sung mit den aufbereiteten Druckprofilen des akustischen Modells vergleicht.
Die Ergebnisse einer solchen Modellkopplung sind in den Abbildungen 2.9 und 2.10 darge-
stellt. Die Ergebnisse beziehen sich auf eine Kopplungsebene stromab des Leitrades, wie Sie in
Abbildung 2.1 dargestellt ist und nehmen typische Werte fu¨r eine solche Konfiguration an.
Zuna¨chst ist in Abb. 2.9 die Stro¨mungsgeschwindigkeit (axial und in Umfangsrichtung) darge-
stellt. Hinter dem Leitrad ist in der Regel nur noch sehr wenig Drall vorhanden. Damit nimmt
auch die Umfangskomponente der Stro¨mungsgeschwindigkeit sehr geringe Werte an. Dies soll
die vereinfachende Annahme axialer Stro¨mung, wie sie dem akustischen Modell zu Grunde
liegt, rechtfertigen. Die axiale Komponente der mittleren Stro¨mungsgeschwindigkeit zeigt fu¨r
die CFD-Lo¨sung eine Verzo¨gerung der Stro¨mung nahe des Geha¨uses. Der Grund dafu¨r ist ein
im Rotor entstandenes Gebietes hoher Verluste, welches zu einer lokalen Fehlanstro¨mung des
Stators nahe des Geha¨uses fu¨hrt. Die gestrichelte Linie zeigt die durch die Gleichungen 2.25
und 2.26 ermittelte, in radialer Richtung konstante mittlere Geschwindigkeit als Na¨herung fu¨r
das akustische Modell.
In Abbildung 2.10 sind die radialen Profile des Sto¨rdruckes einer (m,ω)-Kombination in den
Kopplungsebenen x1−x3 dargestellt. Die durchgezogenen Linien zeigen darin die Eingangsda-
ten der CFD-Lo¨sung. Summiert man nach der durchgefu¨hrten Kopplung die Druckanteile aller
Radialmoden auf, so la¨sst sich daraus der Verlauf des Sto¨rdruckes rekonstruieren, der mit den
Eingangsdaten verglichen werden kann. Dabei kann die Anzahl der bei der Kopplung beru¨ck-
sichtigten Radialmoden frei gewa¨hlt werden (in a¨hnlicher Weise wie die Wahl der Anzahl der
Harmonischen bei der diskreten Fourierzerlegung eines periodischen Signals). Die Druckpro-
file der CFD-Lo¨sung ko¨nnen so mit nahezu jeder geforderten Genauigkeit angena¨hert werden,
wobei letztlich nur die Anteile der ausbreitungsfa¨higen Radialmoden von Interesse sind.
In den gezeigten radialen Druckprofilen ergeben sich lediglich in den Randbereichen nahe der
Naben- und Geha¨usegrenzschicht leichte Unterschiede zwischen den Druckprofilen der CFD-
Lo¨sung und denen der modalen Na¨herung. Diese Unterschiede sind im Wesentlichen auf die
radialen Variationen der axialen Stro¨mungsgeschwindigkeit in den Grenzschichten zuru¨ck-
zufu¨hren. Prinzipiell zeigt sich jedoch eine sehr gute U¨bereinstimmung beider Verla¨ufe. Die-
se U¨bereinstimmung kann dabei als Maß verstanden werden, wie gut die eingehenden CFD-
Daten durch das modale, akustische Modell wiedergegeben werden.
Zusa¨tzlich dazu la¨sst sich die Gu¨te der durchgefu¨hrten Modellkopplung durch einen Vergleich
der mit beiden Modellen berechneten, akustischen Leistung beurteilen. Die Schalleistung ist
dabei eine u¨ber die Austrittsfla¨che integrierte Gro¨ße und wird mit den CFD-Daten an allen
drei axialen Positionen berechnet. Bei der hier verwendeten Formulierung nach Myers (s.
hierzu auch [88]) sollte diese Gro¨ße an allen drei axialen Positionen nahezu identisch sein und
mo¨glichst gut mit dem entsprechenden Wert des angekoppelten, modalen Feldes u¨bereinstim-
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men. Fu¨r die in den Diagrammen der Abbildung 2.10 dargestellten Resultate ergeben sich
dimensionslose Schalleistungswerte basierend auf den CFD-Daten an den Kopplungsebenen
von W1 = 1.06 × 10−6 (x1), W2 = 1.01 × 10−6 (x2) und W3 = 0.95 × 10−6 (x3). Der aus der
modalen Lo¨sung berechnete Wert lag bei W = 0.80× 10−6.
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Abbildung 2.9: Stro¨mungsgeschwindigkeit der CFD Lo¨sung u¨ber dem Radius und Mittelwert fu¨r das
akustische Modell (typische Werte stromab des Leitradaustritts, vgl. Abbildung 2.1)
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Abbildung 2.10: Real- und Imgina¨rteile der Druckprofile der CFD-Lo¨sung und rekonstruiert aus der
modalen Lo¨sung
3 Numerisches Verfahren
Wa¨hrend numerische Methoden fu¨r aerodynamische Untersuchungen inzwischen mit teilwei-
se hoher Vorhersagegenauigkeit in der Turbomaschine eingesetzt werden, ist deren Einsatz
zur Modellierung akustischer Pha¨nomene aufgrund der erho¨hten Genauigkeitsanforderungen
und den damit oft verbundenen hohen Rechenzeiten vergleichsweise neu. Im Folgenden wer-
den deshalb anhand des eingesetzten Verfahrens die numerischen Aspekte diskutiert, die bei
der Berechnung des tonalen akustischen Feldes einer Turbomaschine eine wesentliche Rolle
spielen.
3.1 Anforderungen an das Verfahren
Aeroakustische unterscheiden sich von aerodynamischen Fragestellungen im Wesentlichen
durch die Frequenz und die Amplitude der zeitharmonischen Lo¨sungsanteile. A¨hnlich der
Turbulenz ist die Aeroakustik ein typisches vielskaliges Problem. Je nach Ursache erreichen
die Frequenzen minimale Werte im Bereich der Wellendrehzahl bis hin zu Werten, die im Be-
reich der turbulenten Schwankungen liegen. Die Beru¨cksichtigung aller Zeitskalen ist ohne
vereinfachende Betrachtungen auch hier nicht praktikabel.
U¨blicherweise erfolgt die Aufteilung der aeroakustischen Pha¨nomene in breitbandige und to-
nale Anteile. Fu¨r die breitbandigen Anteile sind Verfahren erforderlich, die insbesondere die
kleinskaligen, turbulenten Schwankungen vom Ansatz her mit beru¨cksichtigen und nicht nur
durch vereinfachende Annahmen modellieren. Dies erfolgt zum Beispiel mit Large-Eddy Si-
mulationen oder Direkt-Numerischen Simulationen (DNS), deren Einsatz jedoch aufgrund der
immensen Rechenzeiten auf einfache Geometrien beschra¨nkt ist.
Die tonalen Frequenzanteile in der Turbomaschine, die durch die Rotor/Stator Wechselwir-
kung verursacht werden, liegen aufgrund ihrer physikalischen Ursache im Bereich der Blatt-
folgefrequenz des Rotors, also definitionsgema¨ß im Bereich der mittleren Zeitskalen (s. hierzu
auch [50]). In der Regel sind die ersten zwei bis drei Harmonischen dieser Frequenz am sta¨rk-
sten ausgepra¨gt und dominieren das diskrete Frequenzspektrum. Beschra¨nkt man sich auf die
Berechnung dieser Anteile, so unterscheiden sich die Anforderungen fu¨r deren Modellierung
nicht wesentlich von typischen aerodynamischen Anwendungen, bei denen in der Regel eben-
falls die durch Rotor/Stator-Wechselwirkung verursachten Instationarita¨ten von vorrangigem
Interesse sind.
Im Gegensatz zu der Frequenz liegen die Amplituden akustischer Sto¨rungen um mehrere
(manchmal bis zu fu¨nf) Gro¨ßenordnungen unter den jeweiligen Druck- und Geschwindigkeits-
werten der mittleren Grundstro¨mung. Werden diese kleinen Sto¨rungen durch ein numerisches
Verfahren berechnet, mu¨ssen die berechneten Amplituden deutlich aus dem numerischen Rau-
schen hervortreten. Daru¨ber hinaus sollen die Sto¨rungen zumindest u¨ber eine Strecke von
wenigen Wellenla¨ngen transportiert werden ko¨nnen, ohne dass deren Amplitude aufgrund
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numerischer Ungenauigkeiten geda¨mpft wird. Daraus ergibt sich die Forderung nach einem
Verfahren mit guten, auf die Problemstellung abgestimmten Dissipations- und Dispersionsei-
genschaften.
Wa¨hrend bei aerodynamischen Fragestellungen die Ausbreitung der Drucksto¨rungen im Re-
chengebiet oft nicht Gegenstand der Untersuchungen ist (und die Amplitude der Sto¨rung oft
exponentiell mit der Ausbreitungsdistanz abfa¨llt) sind im Rahmen aeroakustischer Untersu-
chungen gerade diejenigen Drucksto¨rungen von Interesse, die sich u¨ber la¨ngere Distanzen
ausbreiten ko¨nnen und damit aus dem Rechengebiet austreten. Dies erfordert die Formulie-
rung numerischer Randbedingungen, welche die physikalischen Sto¨rungen aus den Ein- und
Austrittsra¨ndern austreten lassen, ohne diese zu beeinflussen bzw. auf das Innere des Rechen-
gebietes (und damit auf den Entstehungsprozess der Sto¨rung selbst) ru¨ckzuwirken.
Das akustische Feld in der Turbomaschine weist eine dreidimensionale und zeitabha¨ngige
Struktur auf, sodass zeitgenaue Simulationen durchgefu¨hrt werden mu¨ssen, in denen die kom-
plexe, dreidimensionale Geometrie korrekt abgebildet wird. Speziell in der Turbomaschine
geho¨rt dazu auch die Einhaltung des Schaufelzahlverha¨ltnisses der beteiligten Schaufelreihen.
U¨ber die oben genannten Anforderungen hinaus ergibt sich aufgrund der komplexen
Stro¨mungsverha¨ltnisse und lokal starker Gradienten in der Turbomaschine die Forderung nach
einem robusten Verfahren mit guten Konvergenzeigenschaften. Diese Forderung steht dabei oft
im Widerspruch zu der Forderung nach hoher Genauigkeit, sodass an dieser Stelle ein Kom-
promiss zu finden ist.
3.2 Eingesetztes Verfahren
Das im Rahmen dieser Arbeit eingesetzte und weiterentwickelte numerische Verfahren TRACE
stellt bezu¨glich der verwendeten Algorithmen ein typisches CFD-Verfahren, basierend auf ei-
nem U-RANS-Ansatz dar. Die Anwendbarkeit auf unterschiedliche, stro¨mungsmechanische
Fragestellungen im Umfeld der Turbomaschine wurde in zahlreichen Vero¨ffentlichungen be-
reits dokumentiert [29, 36, 86, 101, 137].
Das Finite-Volumen Verfahren ist blockstrukturiert und in eine parallele Umgebung eingebet-
tet. Die Parallelisierung ist mit hoher Effizienz auch bei einem Einsatz bis mehreren hundert
Prozessoren realisiert. Die Lo¨sung des Gleichungssystems 2.1-2.3 erfolgt zeitgenau in einem all-
gemeinen ko¨rperangepassten, krummlinigen und mitbewegten Koordinatensystem. Die For-
mulierungen sind u.a. von Engel [29] dokumentiert.
Die Ortsdiskretisierung der konvektiven Terme erfolgt mit Hilfe eines MUSCL-Ansatzes zwei-
ter Ordnung genau. Dieser Ansatz interpoliert zuna¨chst die auf den Zellzentren definierten
Stro¨mungsgro¨ßen auf die Seitenwa¨nde der Zelle. Zur Interpolation werden mehrere (in diesem
Fall drei) benachbarte Gitterpunkte herangezogen, die den innerhalb einer Zelle linearen Ver-
lauf der Stro¨mungsgro¨ßen bestimmen. In Gebieten, in denen der Verlauf der Stro¨mungsgro¨ßen
aufgrund der physikalischen Gegebenheiten lokal starke Gradienten aufweist (beispielsweise
im Bereich von Verdichtungssto¨ßen), erfolgt eine Begrenzung dieser Gradienten mit Hilfe so
genannter Limiter-Funktionen (hier in der Formulierung nach van Albada, siehe z.B. [55]). Dies
kommt zwar einer Reduzierung der Genauigkeit der Interpolation gleich, verleiht dem Verfah-
ren jedoch die notwendige Robustheit. Mit den so interpolierten Werten wird der numerische
Fluss durch die Zellwand in geeigneter Weise konstruiert. Die Diskretisierung der viskosen
Flu¨sse erfolgt zentral und ebenfalls mit einer Genauigkeit zweiter Ordnung. Dabei wird hier
von der so genannten Thin-Layer-Approximation Gebrauch gemacht, welche die gemischten
Ableitungen in Richtung der Hauptstro¨mung vernachla¨ssigt [7].
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Die Zeitintegration erfolgt implizit und wurde mit Hilfe eines Pseudo-Zeit Ansatzes zwei-
ter Ordnung genau formuliert. Die Integration in das Verfahren wird von Nu¨rnberger [86]
beschrieben. Die Modellierung der Turbulenz erfolgt basierend auf einem Eingleichungsmo-
dell nach Spalart&Allmaras [115] mit verschiedenen, turbomaschinenspezifischen Erweiterun-
gen von Eulitz [36]. Neben einer Low-Reynolds-Version stellt das Modell Wandfunktionen zur
Verfu¨gung, falls die Grenzschicht nahe fester Oberfla¨chen nicht ausreichend durch das Rechen-
netz aufgelo¨st wird. An den Ein- und Austrittsra¨ndern des Rechengebietes kommen so genann-
te nicht-reflektierende Randbedingungen zum Einsatz. Deren Implementierung und Anwen-
dung wird von Engel [29] beschrieben. Bei rotationssymmetrischen Problemstellungen waren
in Umfangsrichtung einfache (direkte) Periodizita¨tsrandbedingungen verfu¨gbar.
Neben den oben genannten algorithmischen Merkmalen weist das Verfahren zahlreiche Eigen-
schaften auf, die speziell auf einen Einsatz in der Turbomaschine abgestimmt sind. Dazu geho¨rt
beispielsweise eine konservative und zweiter Ordnung genaue Kopplung beliebiger unstruk-
turierter Blockgrenzen mit Hilfe eines so genannten zonalen Ansatzes (Yang [137]). Daru¨ber
hinaus ist ein Aeroelastikmodul zur gekoppelten Berechnung des Stro¨mungs- und des Struk-
turproblems fu¨r den Fall selbst- und zwangserregter Schaufelschwingungen (Schmitt [101])
verfu¨gbar.
In den weiteren Abschnitten werden nun einzelne, ausgewa¨hlte Eigenschaften des Verfahrens
na¨her beleuchtet, insbesondere im Hinblick auf die zu Beginn des Kapitels formulierten Anfor-
derungen.
3.2.1 Dissipations- und Dispersionseigenschaften
Ersetzt man die in den Erhaltungsgleichungen auftretenden Differentiale durch endliche Diffe-
renzen, so lassen sich die Gleichungen in ein algebraisches Gleichungssystem u¨berfu¨hren, wel-
ches mit numerischen Methoden gelo¨st werden kann. Die Stro¨mungsgro¨ßen sind dann nicht
mehr kontinuierlich sondern nur noch auf diskreten Punkten im Rechengebiet definiert. Das
Differential an einem Punkt uj la¨sst sich na¨herungsweise durch eine Linearkombination be-
nachbarter Punkte ausdru¨cken, die aus einer Taylorreihenentwicklung um den betrachteten
Punkt selbst hervorgeht. Durch den Abbruch der Taylorreihe nach einer endlichen Anzahl von
Gliedern entsteht ein Fehler der Gro¨ßenordnung ∆xn+1. Das Verfahren hat definitionsgema¨ß
die Ordnung n. Der numerische Fehler beeinflusst sowohl den Amplituden- (Dissipation) als
auch den Phasenverlauf (Dispersion) einer Gro¨ße im Rechengebiet.
An dieser Stelle wird deutlich, dass der numerische Fehler eng mit der o¨rtlichen Auflo¨sung des
Rechengebietes, also der Anzahl und damit dem Abstand benachbarter Gitterpunkte zusam-
menha¨ngt. Diese Auflo¨sung ist dabei immer in einem direkten Zusammenhang mit dem phy-
sikalischen Pha¨nomen zu sehen. Um ein solches Pha¨nomen mit einer bestimmten Genauigkeit
wiederzugeben, ist also eine ausreichende o¨rtliche Netzauflo¨sung und damit eine bestimmte
Anzahl von Gitterpunkten erforderlich. Eine Abscha¨tzung der Auflo¨sungsanforderung soll im
Folgenden an zwei konkreten Beispielen, hier zuna¨chst fu¨r die eindimensionale Wellenglei-
chung der Form
∂u
∂t
+ c
∂u
∂x
= 0 (3.1)
durchgefu¨hrt werden. Darin ist c > 0 die Ausbreitungsgeschwindigkeit; die exakte Dispersi-
onsbeziehung lautet ω = ck. Die Gleichung lautet in semi-diskreter Form
∂u
∂t
+
c
∆x
[
uj+ 1
2
− uj− 1
2
]
= 0. (3.2)
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Dabei sind die Stro¨mungsgro¨ßen in den Zellzentren definiert, die Maschenweite ∆x sei kon-
stant. Die Zeitintegration sei fu¨r alle weiteren U¨berlegungen der Einfachheit halber ideal. Die
Interpolationsvorschrift der Zustandsgro¨ßen auf die Zellwa¨nde, die zur Berechnung der Diffe-
rentiale benutzt werden, lautet fu¨r das eingesetzte Verfahren
uj+ 1
2
= uj +
1
4
(1− κ)(uj − uj−1) + 14(1 + κ)(uj+1 − uj). (3.3)
Setzt man den Wert von κ zu null, so ergibt sich eine upwind verschobene Interpolation (Fromm
Schema) mit zweiter Ordnung Genauigkeit, wie sie auch beim vorliegenden Verfahren stan-
dardma¨ßig durchgefu¨hrt wird. Setzt man diese Vorschrift in Gleichung 3.2 ein und fu¨hrt eine
Fouriertransformation durch, so lautet die Gleichung im Frequenz/Wellenzahlraumiω + c
−k¯︷ ︸︸ ︷
1
∆x
(
3
4
+
1
4
eik∆x − 5
4
e−ik∆x +
1
4
e−2ik∆x
) uˆe
i(ωt−kx) = 0. (3.4)
Vergleicht man diese mit der exakten Lo¨sung
(iω − kc)uˆei(ωt−kx) = 0, (3.5)
so erha¨lt man die Dispersionsbeziehung der diskretisierten Wellengleichung zu
ω = k¯c. (3.6)
Darin ist k¯ die Wellenzahl der diskreten Gleichung. Der Realteil von k¯ bestimmt den zeithar-
monischen Anteil der Lo¨sung, der Imagina¨rteil von k¯ fu¨hrt zu einem exponentiellen Ampli-
tudenabfall der numerischen Lo¨sung mit wachsendem, o¨rtlichen Abstand x. Die allgemeine
Lo¨sung der diskreten Gleichung nimmt folgende Form an:
u(x, t) = uˆ e−Im{k¯}x︸ ︷︷ ︸
Dissipation
ei(ωt−Re{k¯}x). (3.7)
Die Werte der numerischen Wellenzahl k¯ weichen aufgrund numerischer Fehler von den exak-
ten Werten ab. Die Abweichungen nehmen dabei mit geringerer o¨rtlicher Auflo¨sung zu. Dieser
Zusammenhang ist in Abbildung 3.1 (links) veranschaulicht. Auf der Abszisse ist die o¨rtliche
Auflo¨sung ∆x bezogen auf die exakte Wellenla¨nge λ = 2pi/k des oben definierten Modellpro-
blems aufgetragen. Die Ordinate zeigt die Werte der Wellenzahl k¯ (hier multipliziert mit ∆x),
die durch numerische Fehler von der exakten Wellenzahl k abweicht. Ein ideales Verhalten
wird durch die Winkelhalbierende beschrieben, da dort die exakte und die numerische Wellen-
zahl u¨bereinstimmen. Bis zu einer bestimmen Auflo¨sung k∆x zeigen die numerische und die
exakte Wellenzahl nahezu gleiche Werte. Mit geringerer, o¨rtlicher Auflo¨sung (also abnehmen-
der Netzpunktzahl pro Wellenla¨nge) nehmen die Abweichungen stark zu und die aufgetragene
(blaue) Kurve weicht stark von der Diagonalen ab.
In dem gezeigten Diagramm la¨sst sich nun durch die Festlegung einer Toleranzschwelle eine
Aussage u¨ber die notwendige o¨rtliche Auflo¨sung machen. Erlaubt man Abweichungen zwi-
schen exakter und numerischer Wellenzahl von bis zu 3.5 Prozent, so la¨sst sich im linken
Diagramm der Abbildung 3.1 ein Wert von k¯∆x ' 0.5 ablesen. Mit der Definition der Wel-
lenzahl nach Gleichung 2.13 ergibt sich damit eine minimale Punktzahl pro Wellenla¨nge von
λ/∆x ' 13. Der Wert von 3.5% als Abweichung zwischen numerischer und exakter Wellenzahl
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wurde an dieser Stelle beispielhaft gewa¨hlt. Bei der Definition dieser Schwelle im Kontext ei-
ner praktischen Anwendung spielt beispielsweise auch die Distanz, u¨ber die sich die Sto¨rung
ausbreiten soll (und damit die Gro¨ße des Rechengebietes), eine Rolle. Eine konkrete Angabe
der Auflo¨sungsanforderungen in Abha¨ngigkeit von der gewu¨nschten Genauigkeit erfolgt im
Rahmen der durchgefu¨hrten Parameterstudien zur ebenen Schallausbreitung.
Ebenfalls in der Abbildung 3.1 aufgetragen ist der Wert fu¨r die numerische Dissipation, die
durch den Imagina¨rteil von k¯ bestimmt wird. Diese ist in einem Bereich bis k¯∆x ' 0.3 ungefa¨hr
konstant und nahe Null, fa¨llt jedoch auch dann relativ schnell ab. Mit der oben beispielhaft
gewa¨hlten Schwelle, die Abweichungen bis 3.5% zwischen den numerischen und den exak-
ten Werten toleriert, ergibt sich eine theoretische Auflo¨sung von ca. λ/∆x ' 21 Punkten pro
Wellenla¨nge bei einem Wert von k∆x ' 0.3.
Die Phasengeschwindigkeit der Sto¨rung hat in diesem Fall den Wert der Ausbreitungsge-
schwindigkeit c. Abweichungen zwischen den numerischen und den exakten Werten fu¨hren
dazu, dass sich die numerische Welle mit einer vera¨nderten Ausbreitungsgeschwindigkeit fort-
bewegt. Tra¨gt man auch hier die exakten Werte (normiert mit der Geschwindigkeit c) gegen die
numerischen Werte in Abha¨ngigkeit der Maschenweite∆x auf (siehe Abbildung 3.1, rechte Sei-
te), so la¨sst sich auch daraus die erforderliche o¨rtliche Auflo¨sung fu¨r eine gegebene Wellenzahl
ableiten.
Neben der Beurteilung eines vorhandenen numerischen Schemas lassen sich mit den oben be-
schriebenen Zusammenha¨ngen Differenzenschemata fu¨r bestimmte Wellenla¨ngenbereiche und
damit Problemstellungen optimieren. Dies fu¨hrt zu so genannten DRP-Schemata (Tam [117]),
die im optimierten Bereich nahezu keine numerischen Phasenfehler verursachen und in ju¨ng-
ster Zeit speziell fu¨r den Einsatz im Bereich der CAA entwickelt wurden. Diese Schemata sind
in der Regel von ho¨herer Ordnung Genauigkeit und beno¨tigen nur wenige (ca. 5-6) Punkte pro
Wellenla¨nge, sind jedoch relativ rechenintensiv und vergleichsweise wenig robust.
k ∆x
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
0
0.2
0.4
0.6
0.8
1
langwellig
O(2) MUSCL
exakt
kurzwellig
k∆x
_
k ∆x
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
-2.5
-2
-1.5
-1
-0.5
0
0.5
1
1.5
Dissipation=Im{k}
Geschwindigkeit=c/c
Phasen-
Abbildung 3.1: Dissipations- und Dispersionseigenschaften des verwendeten Schemas
Zu den allein aus der o¨rtlichen Diskretisierung resultierenden Ungenauigkeiten kommen Feh-
ler durch die numerische Zeitintegrationsmethode und durch verfahrens- und implementie-
rungsspezifische Besonderheiten (zusa¨tzliche numerische Da¨mpfungsterme, Diskretisierung
der Metrikterme etc.), die sich theoretisch nur schwer abscha¨tzen lassen. Um die tatsa¨chli-
chen Diskretisierungsanforderungen des eingesetzten Verfahrens fu¨r die konkrete Problem-
stellung einer sich ausbreitenden akustischen Drucksto¨rung zu definieren, wurden u¨ber die
obigen Abscha¨tzungen hinaus umfangreiche Parameterstudien an einem geeigneten Testfall
34 Kapitel 3. Numerisches Verfahren
durchgefu¨hrt (Wilson [135]).
Fu¨r die o¨rtliche Diskretisierung wurde ein kartesisches Gitter mit konstanter Maschenweite in
beiden Koordinatenrichtungen ∆x = ∆y = 2.5 · 10−3 m und 80x40 Netzpunkten gewa¨hlt. Die
mittlere Stro¨mung war durch eine konstante Machzahl gekennzeichnet. Am Austritts- bzw.
Eintrittsrand wurde eine Drucksto¨rung aufgepra¨gt, die bezu¨glich Amplitude, Frequenz und
Wellenla¨nge fu¨r eine reale Turbomaschinenanwendung typische Werte annehmen sollte und
deren Ausbreitung stromab bzw. stromauf durch das numerische Verfahren berechnet wurde.
Dazu wurde jeweils die Anzahl der Punkte pro Welle in y-Richtung Ny vorgegeben. Bei kon-
stanter Maschenweite ∆y liegt damit zuna¨chst die Wellenzahl ky fest. Schreibt man einen Wert
fu¨r das cutoff -Verha¨ltnis ξ vor, ergibt sich die entsprechende Frequenz ω. Es wurden sowohl
ausbreitungsfa¨hige als auch nicht ausbreitungsfa¨hige Drucksto¨rungen mit ξ < 1.0 aufgepra¨gt.
Fu¨r das Beispiel einer am Austritt des Rechengebiets aufgepra¨gten Drucksto¨rung ist der Test-
fall in Abbildung 3.2 zusammengefasst. Fu¨r die Parameterstudie wurde jeweils die Machzahl
der Grundstro¨mung M¯ , das cutoff -Verha¨ltnis ξ und die o¨rtliche Auflo¨sungNy in den angegebe-
nen Bereichen variiert. Dies wurde sowohl fu¨r die stromauf- als auch fu¨r die stromab laufende
Druckwelle durchgefu¨hrt. Durch Vorgabe eines Scherwinkels α wurde ebenfalls der Einfluss
einer (hier im gesamten Rechengebiet einheitlichen) Verscherung des Rechennetzes untersucht.
Die Druckamplitude war fu¨r alle Fa¨lle konstant und nahm einen Wert von 89 Pa an, dies ent-
spricht einem Schalldruckpegel von ca. 130 dB (Gleichung 2.18).
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Abbildung 3.2: Definition eines Testfalls zur numerischen Ausbreitung ebener, harmonischer
Drucksto¨rungen (Wilson [135])
Das momentane Druckfeld ist in der Abbildung 3.3 beispielhaft fu¨r den Referenzfall mit Ny =
20 und M¯ = 0.4 dargestellt. Links im Bild sieht man das Ergebnis der analytischen Lo¨sung
(diese wurde in Kapitel 2.2.1 hergeleitet) zu einem Zeitpunkt t = τ . Die dargestellten Konturen
zeigen ein regelma¨ßiges Druckmuster, welches sich in Richtung der Wellenfront k ausbreitet.
Im rechten Bild ist das Ergebnis der numerischen Simulation fu¨r den gleichen Fall dargestellt.
Dort ist die Drucksto¨rung der analytischen Lo¨sung und der numerischen Simulation entlang
der x-Achse fu¨r eine konstante y-Position dargestellt. Deutlich sind die Einflu¨sse numerischer
Fehler zu sehen, die sich sowohl in einer Da¨mpfung der Amplitude, als auch in einer A¨nderung
der axialen Wellenzahl kx widerspiegeln.
Das Ergebnis der gesamten Parameterstudie ist schließlich in Abbildung 3.4 dargestellt (vgl.
Wilson [135]). Die o¨rtliche Auflo¨sung in beiden Koordinatenrichtungen wurde durch einen
Parameter Nave zusammengefasst, der die mittlere Auflo¨sung in Richtung der Wellenfront
darstellt. Diese mittlere Punktzahl ergibt sich aus der axialen Auflo¨sung Nx und der Netz-
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Abbildung 3.3: Analytische Lo¨sung der ebenen Wellengleichung zu einem Zeitpunkt t = τ (links) und
numerische Lo¨sung mit Dissipations- und Dispersionsfehlern (rechts)
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+
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.
In der Abbildung ist der Amplitudenfehler in Abha¨ngigkeit von Nave aufgetragen. Der Ampli-
tudenfehler ist darin definiert als die Abweichung des theoretischen vom numerischen Schall-
druckpegel, jeweils bezogen auf die Ausbreitungsdistanz s der Sto¨rung.
Auffa¨llig ist die relativ starke Streuung der Werte. Die gro¨ßten Abweichungen von der einge-
zeichneten Ausgleichsgeraden ergeben sich dabei fu¨r die nicht ausbreitungsfa¨higen Sto¨rungen,
die fu¨r die eigentliche Schallausbreitung ins Fernfeld jedoch keine Rolle spielen. Trotz der re-
lativ großen Streuung ist deutlich der Abfall des Amplitudenfehlers mit steigender o¨rtlicher
Auflo¨sung zu erkennen. Dieser Zusammenhang la¨sst sich in der logarithmischen Darstellung
na¨herungsweise durch eine lineare Abha¨ngigkeit zwischen Amplitudenfehler und o¨rtlicher
Netzauflo¨sung beschreiben. Die Steigung dieser Geraden erha¨lt man durch eine Approximati-
on u¨ber die Minimierung der Summe der Fehlerquadrate.
Bei der Wahl der Netzauflo¨sung fu¨r ein gegebenes Problem la¨sst sich in der Praxis folgender-
maßen vorgehen: Zuna¨chst definiert man eine Toleranz fu¨r den Amplitudenfehler u¨ber eine
gewisse ra¨umliche Distanz, beispielsweise 0.5 dB / Wellenla¨nge. Damit la¨sst sich na¨herungs-
weise die Anzahl der beno¨tigten Netzpunkte in Richtung der Wellenfront aus dem Diagramm
ablesen. Fu¨r dieses Beispiel ergibt sich eine notwendige Auflo¨sung von ca. 20− 25 Gitterpunk-
ten. A¨hnliche Betrachtungen lassen sich fu¨r die Phase anstellen, die sich ergebende Auflo¨sung
liegt in einem a¨hnlichen Bereich. In der Praxis sind weder die Maschenweiten noch die mittlere
Machzahl konstant, sodass ein so ermittelter Wert fu¨r die Netzauflo¨sung als minimale Anfor-
derung an das Rechengitter fu¨r ein gegebenes Problem zu sehen ist.
3.2.2 Ein- und Austrittsrandbedingungen
Der Wahl geeigneter Randbedingungen kommt im Rahmen numerischer Untersuchungen eine
große Bedeutung zu. Um den Rechenaufwand bei praktischen Anwendungen zu minimieren
ist man bestrebt das Rechengebiet so klein wie mo¨glich zu gestalten. Gleichzeitig muss gewa¨hr-
leistet sein, dass die Lo¨sung im Inneren des Rechengebietes weitestgehend unabha¨ngig von der
Lage dieser Ra¨nder ist.
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Abbildung 3.4: Numerischer Amplitudenfehler in Abha¨ngigkeit von der Netzauflo¨sung
Dass dies nicht unproblematisch ist, la¨sst sich mit dem Charakter der problembeschreiben-
den Gleichungen erkla¨ren. Die Ausbreitungsrichtung physikalischer Informationen wird dar-
in durch die Richtung der Charakteristiken festgelegt. Diese Charakteristiken werden sowohl
durch den Typ des Gleichungssystems als auch durch die physikalischen Gegebenheiten be-
stimmt. Legt man an einer beliebigen Stelle einen Ein- oder Austrittsrand fest, so gibt es im
Fall der Navier-Stokes Gleichungen bei subsonischen Stro¨mungsverha¨ltnissen eine endliche
Anzahl in das Rechengebiet hineinlaufender und aus dem Rechengebiet herauslaufende Cha-
rakteristiken. Fu¨r die Formulierung geeigneter Randbedingungen sind also Informationen aus
dem Inneren des Rechengebietes erforderlich, die Ihrerseits wieder von den Randbedingungen
selbst abha¨ngen.
Im Kontext turbomaschinenspezifischer Anwendungen haben sich von Giles [45] vorgeschla-
gene, so genannte nicht-reflektierende Randbedingungen etabliert. Diese basieren auf einer
Betrachtung der linearisierten Euler-Gleichungen im Frequenz/Wellenraum. Sto¨rungen sind
durch eine Frequenz und Wellenla¨nge charakterisiert und werden den entsprechenden Ei-
genwerten des Systems zugeordnet. Verschwinden alle in das Rechengebiet hineinlaufenden
Sto¨rungen, so bezeichnet man die Randbedingungen als nicht-reflektierend. Die Formulierung
der Randbedingungen wurden von Giles zuna¨chst hergeleitet, ohne den Wertebereich der auf-
tretenden Frequenzen oder Wellenla¨ngen weiter einzuschra¨nken. Fu¨r die praktische Imple-
mentierung werden in der Regel Vereinfachungen getroffen. Diese fu¨hren dazu, dass lediglich
diejenigen Sto¨rwellen, welche nahezu eben auf einen Rand treffen, in geeigneter Weise beru¨ck-
sichtigt werden (Engel [29]). Eben bedeutet dabei, dass sich die Wellenfront in Richtung der
Grundstro¨mung (also im Zusammenhang mit den definierten Testfa¨llen zur Schallausbreitung
axial) ausbreitet.
Da die Wellenfronten der im vorangegangenen Abschnitt definierten Drucksto¨rungen
grundsa¨tzlich einen Winkel gegenu¨ber der horizontalen aufweisen (also nicht eben auf den
Ein- bzw. Austrittsrand treffen), stellen die dort definierten Testfa¨lle eine besondere Herausfor-
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derung an die numerischen Randbedingungen dar. Die Vereinfachung bei deren Formulierung
fu¨hrt schließlich dazu, dass die auf die Berandung des Rechengebietes treffenden Drucksto¨run-
gen dort teilweise reflektiert werden und ins Innere des Rechengebietes zuru¨cklaufen. Die Am-
plituden dieser reflektierten Sto¨rungen ko¨nnen dabei im Vergleich zur aufgepra¨gten Sto¨rung
betra¨chtliche Werte erreichen.
Fu¨hrt man eine Wellenzerlegung durch (wave-splitting, vgl. Wilson [134]), die eine
Drucksto¨rung in die Anteile der entsprechenden Eigenwerte aufspaltet, la¨sst sich der Einfluss
der Randbedingungen quantifizieren. Neben der qualitativen Vera¨nderung des Sto¨rdruckfel-
des (s. Abbildung 3.5, links oben) sind die Ergebnisse dieser Wellenzerlegung in der Abbil-
dung 3.5 (unterer Teil) dargestellt. Die Bilder zeigen eine am Austrittsrand des Rechengebietes
aufgepra¨gte und sich stromauf ausbreitende Drucksto¨rung. Die Amplitude der aufgepra¨gten
Sto¨rung entspricht einem Schalldruckpegel von ca. 130 dB. Der Schalldruckpegel, der am Ein-
trittsrand entstehenden unphysikalischen Drucksto¨rung erreicht Werte von ca. 114 dB. Diese
la¨uft in das Feld hinein, u¨berlagert sich der aufgepra¨gten, in die entgegen gesetzte Richtung
laufenden Sto¨rung und ist das Resultat der oben beschriebenen inkonsistenten Formulierung
der Randbedingungen.
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Abbildung 3.5: Einfluss der Randbedingungen mit und ohne Da¨pmpfungszone auf das Stro¨mungsfeld
am Beispiel des Referenzfalls mit M¯ = 0.4, ξ = 1.1 und ky = 2
Um den Einfluss der Randbedingungen zu minimieren gibt es, insbesondere im Rahmen der
Entwicklung von CAA-Methoden, viele Vorschla¨ge, die teilweise jedoch auf spezielle Problem-
stellungen abgestimmt sind [117, 20]. Eine Mo¨glichkeit besteht in der Einfu¨hrung numerischer
Da¨mpfungszonen an den Ra¨ndern des Rechengebietes. Innerhalb dieser Zonen wird die physi-
kalische Sto¨rung ku¨nstlich dissipiert, bevor diese auf den eigentlichen Austrittsrand trifft. Eine
Reflexion der Sto¨rung wird damit verhindert. Im einfachsten Fall geschieht dies durch eine ste-
tige Vergro¨ßerung der Gitterzellen in der Na¨he des numerischen Randes. Der Einfluss auf die
Lo¨sung im Inneren des Rechengebietes ist in der Abbildung 3.5 (rechts) am Beispiel der strom-
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auf laufenden Drucksto¨rung dargestellt. Das Verha¨ltnis der ersten zur letzten Maschenweite
betrug in der Region erho¨hter numerischer Dissipation ungefa¨hr 10:1 (vgl. Abbildung 3.2).
Damit wurde der Schalldruckpegel der reflektierten (unphysikalischen) Drucksto¨rung um ca.
20 dB gesenkt. Ein allgemeinerer Ansatz ist die Implementierung ku¨nstlicher, numerischer
Da¨mpfungsterme, die lediglich innerhalb der Randzonen aktiv sind und die Sto¨ramplituden
gezielt abklingen lassen, bevor diese mit den Ra¨ndern wechselwirken [41, 116]. Diese Zonen
erho¨hter Da¨mpfung mu¨ssen dem eigentlichen Rechengebiet hinzugefu¨gt werden (erho¨hen also
den Rechenaufwand), die Lo¨sung dort ist entsprechend unphysikalisch.
Daru¨ber hinaus la¨sst sich mit dem in Kapitel 2.3 dargestellten Kopplungsverfahren das ausge-
hende vom eingehenden akustischen Feld trennen und damit der Einfluss der Reflexionen an
den Ra¨ndern des Rechengebietes zumindest teilweise kompensieren. Dabei geht man davon
aus, dass alle in das Rechengebiet hineinlaufenden Sto¨rungen ein Artefakt der Randbedingun-
gen sind. Damit reicht es aus, lediglich das aus den Kopplungsebenen herauslaufende akusti-
sche Feld als das von der Stufe emittierte Schallfeld zu betrachten, das reflektierte Feld erfa¨hrt
keine weitere Beru¨cksichtigung. Die Annahme ist dabei, dass die ku¨nstlichen Reflexionen an
den Ra¨ndern ihrerseits keine neuen Sto¨rungen induzieren.
Bei den im Rahmen dieser Arbeit durchgefu¨hrten Simulationen wurde eine insgesamt modera-
te und auf wenige Zellen beschra¨nkte Netzvergro¨berung (in a¨hnlicher Weise wie bei dem oben
aufgefu¨hrten Beispiel) in Verbindung mit der vorgestellten Kopplungsmethode eingesetzt, um
den Einfluss der Randbedingungen auf die Lo¨sung so gering wie mo¨glich zu halten bzw. im
Nachhinein herauszurechnen. Damit lagen die Amplituden fast aller in das Stro¨mungsfeld hin-
ein laufenden (also reflektierten) Moden um mehr als 10 dB bis 15 dB unter denen der aus dem
Rechengebiet herauslaufenden.
4 Behandlung beliebiger
Schaufelzahlen in der Turbomaschine
Im bisherigen Verlauf der Arbeit wurde sowohl anhand der akustischen Theorie als auch an-
hand von experimentellen Daten aus der Literatur gezeigt, dass die Abbildung der realen
Schaufelzahlen in der Simulation von Turbomaschinenstufen von großer Bedeutung ist. Mit
dem vorhandenen Verfahren war dies - wie im Folgenden diskutiert wird - im Rahmen ei-
ner praktischen Anwendung in der Regel nicht mo¨glich, sodass das numerische Verfahren
entsprechend erweitert werden musste. Diese Verfahrenserweiterung wird im Folgenden do-
kumentiert, wobei die U¨berpru¨fung und Anwendbarkeit der entwickelten Methode an einer
realita¨tsnahen Konfiguration demonstriert wird.
4.1 Problemstellung und Lo¨sungsmo¨glichkeiten
Innerhalb der Turbomaschine sind in der Regel die physikalischen Pha¨nomene im Bereich
der mittleren La¨ngenskalen von Interesse. Dementsprechend ist jede Schaufelpassage mit ei-
ner darauf abgestimmten Anzahl von Gitterpunkten aufzulo¨sen (s. Abschnitt 3.2.1 im vorigen
Kapitel). Gleichzeitig ist bei rotationssymmetrischen Problemstellungen ohne Einfu¨hrung ge-
eigneter Randbedingungen in Umfangsrichtung die Vernetzung des gesamten Umfangs erfor-
derlich. Dies fu¨hrt zu derzeit (und in naher Zukunft) nicht praktikablen Rechenzeiten. Deshalb
beschra¨nkt man sich fu¨r die praktische Anwendung auf die Berechnung eines einzelnen Seg-
mentes, die entsprechende Einteilung in der Turbomaschine erfolgt u¨blicherweise durch die
Beschaufelung. Das Rechengebiet weist nun zusa¨tzliche Berandungen auf, an denen Randbe-
dingungen formuliert werden mu¨ssen. In der Regel setzt man hierzu eine Periodizita¨t voraus,
d.h. das Stro¨mungsfeld innerhalb des betrachteten Segments wiederholt sich in Umfangsrich-
tung. Diese einfache Periodizita¨tsbedingung lautet fu¨r einen beliebigen, periodischen Rand-
punkt
u(x, r, ϕ, t) = u(x, r, ϕ+Φ, t). (4.1)
Darin ist Φ der Teilungswinkel des betrachteten Segments. Fu¨r das numerische Verfahren be-
deutet dies, dass nach jedem Zeitschritt die Zustandsgro¨ßen an den periodischen Ra¨ndern
direkt ausgetauscht werden und als Randbedingungen fu¨r den na¨chsten Zeitschritt dienen.
Zeitlich werden alle Frequenzen, die gro¨ßer als die Durchgangsfrequenz dieses Segments sind,
aufgelo¨st, solange dies der numerische Zeitschritt ermo¨glicht.
Erstreckt sich das Rechengebiet auf mehrere Schaufelreihen, dann muss die o¨rtliche Periodi-
zita¨t einheitlich im gesamten Rechengebiet sein, um die Schaufelreihen direkt miteinander
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koppeln zu ko¨nnen. Dazu mu¨ssen die Schaufelzahlen der beteiligten Schaufelreihen entwe-
der u¨bereinstimmen oder die Teilungen beider Rechengebiete in Umfangsrichtung durch eine
geeignete Wahl der Anzahl von vernetzten Passagen zur Deckung gebracht werden. Gerade
dies wird bei realen Konfigurationen u.a. aus strukturmechanischen Gru¨nden oft vermieden,
sodass fu¨r die numerische Simulation die Geometrien in der Regel derart skaliert werden,
dass nach wenigen (bestenfalls einer) Schaufelpassage die einfache Periodizita¨tsrandbedin-
gung nach Gleichung 4.1 erfu¨llt wird.
Wa¨hrend diese Skalierung fu¨r aerodynamische Untersuchungen ga¨ngig ist - ein Gefu¨hl fu¨r die
A¨nderung der aerodynamischen Parameter vermittelt die in Kapitel 4 durchgefu¨hrte Parame-
terstudie zum Schaufelzahlverha¨ltnis - verbietet sich die Anpassung der Schaufelzahlen bei
der Behandlung aeroakustischer Fragestellungen. Dies wurde bei der Aufbereitung der ent-
sprechenden Theorie in Kapitel 2.2 deutlich. Will man eine Skalierung der Geometrie vermei-
den, schafft die Formulierung einer erweiterten Periodizita¨tsbedingung Abhilfe. Darin fu¨hrt
man einen -zuna¨chst beliebigen- Zeitversatz ∆t zwischen ’unterem’ (ϕ) und ’oberem’ (ϕ + Φ)
periodischen Rand ein. Die entsprechende Formulierug dafu¨r lautet
u(x, r, ϕ, t) = u(x, r, ϕ+Φ, t+ T +∆t), (4.2)
Die Einfu¨hrung diese Zeitversatzes ermo¨glicht es dann, das Rechengebiet fu¨r beliebige Schau-
felzahlverha¨ltnisse grundsa¨tzlich auf eine einzelne Schaufelpassage zu beschra¨nken. Der zeitli-
che Versatz entsteht dann, wenn Schaufelreihen unterschiedlicher Schaufelzahlen miteinander
gekoppelt werden. Dieser Zusammenhang wird in Abbildung 4.1 am Beispiel einer isolierten
Turbinenstufe verdeutlicht. Vergleicht man die Position des Stator-Nachlaufs am oberen und
am unteren periodischen Rand des Rotor-Rechengebietes (in der Abbildung durch die blaue
Linie gekennzeichnet), so ist der Zeitversatz dort deutlich zu erkennen. Wa¨hrend der Nachlauf
am oberen Rand gerade auf die Vorderkante des Rotors auftrifft, hat er am unteren Rand die
Vorderkante bereits passiert.
Eine Sto¨rung, in diesem Fall durch den Nachlauf des vorangegangenen Stators hervorgerufen,
tritt im Relativsystem des Rotors mit der Blattfolgefrequenz des Stators, also mit der Frequenz
fB =
V
2pi
|ΩB − ΩV | (4.3)
auf. Zusammen mit der Differenz der Teilungswinkel
∆ϕB = −2piB − V
B
· sgn [ΩB − ΩV ] (4.4)
ergibt sich fu¨r den Zeitversatz zwischen oberem und unterem periodischen Rand im Rotorsy-
stem
∆tB =
∆ϕB
2pifB
. (4.5)
Entsprechendes gilt fu¨r das Rechengebiet des Stators. Die dort maßgebliche Sto¨rfrequenz ist
dann gleich der Blattfolgefrequenz des vorbeiziehenden Rotors.
Wa¨hrend bei der direkten Periodizita¨tsbedingung nach Gleichung 4.1 ein direkter Austausch
der Stro¨mungsgro¨ßen zwischen den periodischen Ra¨ndern mo¨glich war, mu¨ssen bei der erwei-
terten Periodizita¨tsbedingung nach Gleichung 4.2 die Daten vor dem Austausch entsprechend
aufbereitet und in der Zeit mit einem Versatz versehen werden (deshalb werden im weiteren
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Abbildung 4.1: Prinzip der versetzt periodischen Ra¨nder
Verlauf dieser Arbeit die Randbedingungen als versetzt periodisch bzw. phase-lagged bezeichnet).
Dazu werden in der Literatur mehrere Mo¨glichkeiten beschrieben. Im Folgenden sind ledig-
lich die Methoden aufgefu¨hrt, deren praktische Umsetzung bereits in einem Stro¨mungslo¨ser
demonstriert wurde:
• Erdos&Alzner [35] schlagen ein direktes Abspeichern der Stro¨mungsgro¨ßen an jedem
Randpunkt u¨ber eine zeitliche Periode vor. Auf diesen Datenspeicher kann beliebig zuge-
griffen werden, sodass fu¨r den Datenaustausch an den Randpunkten nicht die aktuellen,
sondern die Daten eines - je nach Vorzeichen des Zeitversatzes - fru¨heren bzw. spa¨teren
Zeitpunktes benutzt werden ko¨nnen. Diese Mo¨glichkeit ist einfach zu implementieren,
die Speicheranforderungen sind jedoch vergleichsweise hoch.
• Von Giles [46] wurde eine Methode entwickelt, die eine zeitliche Transformation der Er-
haltungsgleichungen durchfu¨hrt. Dieser eher mathematisch orientierte Ansatz erlaubt
die formale Beibehaltung der direkten Periodizita¨tsbedingungen, wobei der Zeitversatz
durch eine Neigung der Zeitebene in Umfangsrichtung beru¨cksichtigt wird. Der wesent-
liche Nachteil des Verfahrens liegt in einer Beschra¨nkung der Neigung dieser Zeitebene,
sodass das Rechengebiet unter Umsta¨nden auf mehrere Passagen ausgedehnt werden
muss. Zudem findet die Rechnung selbst nicht mehr in der physikalischen Zeit statt, so-
dass die Ergebnisse entsprechend transformiert werden mu¨ssen. Die Implementierung
der exakten Theorie ist nur fu¨r die Euler-Gleichungen praktikabel. Neben den fru¨hen Ar-
beiten von Giles wurde in der Literatur die Anwendbarkeit dieser Methode von Jung [62]
demonstriert.
• Die dritte Implementierungsmo¨glichkeit wurde von He [51] und Gerolymos [43] vor-
geschlagen. Beide behandeln den Zeitversatz an den periodischen Ra¨ndern durch eine
zeitliche Fourierzerlegung jedes einzelnen Randpunktes. Diese Methode ist wenig spei-
cheraufwendig, da anstelle der gesamten Zeitgeschichte eines Signals lediglich eine An-
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zahl von Fourier-Koeffizienten abgespeichert wird. Gerolymos definiert in diesem Zu-
sammenhang die so genannten chorochronischen Harmonischen die, basierend auf einer
Fourierzerlegung in Zeit und Ort, die Stufenkopplung ermo¨glichen. Von He wird eine
Methode vorgeschlagen, die mehrere Sto¨rfrequenzen beru¨cksichtigt und so prinzipiell
die Kopplung von mehr als zwei Schaufelreihen, also auch mehrerer Stufen, ermo¨glicht.
Die Annahme ist dabei, dass sich die Sto¨rungen linear u¨berlagern lassen und dass eine
zeitliche Periodizita¨t vorliegt. Damit la¨sst sich das Signal durch harmonische Analyse in
die Anteile der einzelnen Frequenzen zerlegen.
4.2 Gewa¨hlte Methode
Mit dem Ansatz von He [51, 54] ko¨nnen durch die Fourierzerlegung der Randpunkte
grundsa¨tzlich mehrere Sto¨rfrequenzen - und damit der Einfluss mehrerer Schaufelreihen - vom
Ansatz her mit beru¨cksichtigt werden. Deshalb wurde diese Methode in das existierende Ver-
fahren integriert. Die Anwendung und U¨berpru¨fung beschra¨nkt sich im Rahmen dieser Arbeit
jedoch auf einstufige Konfigurationen, da hier das (in der Regel einstufige) Gebla¨se im Vorder-
grund der Untersuchungen steht.
Die einzige Einschra¨nkung der Methode ist, dass die auftretenden Frequenzen fu¨r die durch-
zufu¨hrende Fourierzerlegung genau bekannt sein mu¨ssen und keine weitere Sto¨rfrequenzen
im Stro¨mungsfeld vorhanden sein du¨rfen. Derartige Sto¨rfrequenzen sind z.B. vorhanden, wenn
im Nachlauf der Schaufelprofile ausgepra¨gte Karman-Wirbel auftreten, deren Frequenz sich
deutlich von der Grundfrequenz unterscheidet. Diese Pha¨nomene ko¨nnen mit dem gewa¨hlten
Ansatz nicht korrekt wiedergegeben werden.
Fu¨r aeroakustische Simulationen stellt dies keine grundsa¨tzliche Einschra¨nkung dar, da eine
durch die Karmanstraße am Schaufelprofil verursachte Sto¨rung aufgrund ihrer hohen Fre-
quenz in der Regel deutlich außerhalb des wahrnehmbaren Bereiches liegt; sie kann jedoch
ggf. das Ergebnis bei der betrachteten Frequenz verfa¨lschen.
Wichtig an dieser Stelle ist, dass die Methode keiner Einschra¨nkung bezu¨glich der Regel nach
Tyler und Sofrin unterliegt (Gleichung 2.28, s. [120]). Die Frequenzen der Rotor/Stator Inter-
aktionsmoden sind dabei im Vorfeld bekannt und Vielfache der Blattfolgefrequenz des Rotors.
Wie im Rahmen der Anwendung des Verfahrens zu einem spa¨teren Zeitpunkt demonstriert
wird, werden alle Umfangsmoden (also auch solche, die o¨rtlich langwelliger als eine Schaufel-
passage sind) durch die Methode wiedergegeben, obwohl das Rechengebiet in Umfangsrich-
tung auf ein Passage beschra¨nkt ist.
4.2.1 Allgemeiner Ansatz
Zuna¨chst fu¨hrt man die Zerlegung einer Stro¨mungsgro¨ße in ihren zeitlichen Mittelwert u0
und einen Schwankungswert durch. Der Schwankungswert entha¨lt dabei die Anteile meh-
rer Sto¨rungen, die mit konstanten und bekannten Frequenzen auftreten. Sind diese Sto¨run-
gen klein im Vergleich zum zeitlichen Mittelwert, dann ergibt sich der aktuelle Wert einer
Stro¨mungsgro¨ße durch Aufsummieren der NPER Anteile der einzelnen Sto¨rungen zu
u = u0 +
NPER∑
i=1
u′i. (4.6)
Jede einzelne Sto¨rgro¨ße kann wiederum fourierzerlegt werden. Benutzt man fu¨r die diskrete
Zerlegung NFOU Harmonische der Grundfrequenz fi, so ergibt sich der Sto¨ranteil der i-ten
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Frequenz zu
u′i =
NFOU∑
n=1
[ai,n cos(n · 2pifit) + bi,nsin(n · 2pifit] . (4.7)
Die Zerlegung wird fortlaufend, basierend auf den aktuellen Stro¨mungsgro¨ßen der Randwerte
durchgefu¨hrt. Diese sind zu jedem Zeitpunkt nur als momentane Werte vorhanden, enthal-
ten also die Anteile aller Sto¨rungen inklusive des zeitlichen Mittelwertes. Zur Berechnung der
Fourierkoeffzienten einer Frequenz mu¨ssen die Anteile aller anderen Frequenzen R vom ak-
tuellen Wert u zuna¨chst subtrahiert werden. Die Berechnung der Koeffizienten erfolgt fu¨r jede
Frequenz einzeln und nimmt folgende Form an:
ai,n = fi
NPER∑
i=1
(u−Rj) sin(n · 2pifit)∆t (4.8)
bi,n = fi
NPER∑
i=1
(u−Rj) cos(n · 2pifit)∆t (4.9)
mit Rj =
NPER∑
i=1
NFOU∑
n=1
[ai,n sin(n · 2pifit) + bi,n cos(n · 2pifit)] (i 6= n) (4.10)
Jede Sto¨rfrequenz besitzt ihren eigenen Zeitversatz ∆ti. Sind die Fourierkoeffizienten bekannt,
la¨sst sich jede Stro¨mungsgro¨ße zu einem beliebigen Zeitpunkt t daraus rekonstruieren und
fu¨r den Datenaustausch mit einem Zeitversatz versehen. Die Rekonstruktion nimmt folgende
Form an:
u = u0 +
NPER∑
i=1
NFOU∑
n=1
[ai,n sin(n(2pifit+∆ti)) + bi,n cos(n(2pifit+∆ti))] . (4.11)
4.2.2 Integration in das Verfahren
Fu¨r den praktischen Einsatz einer numerischen Methode spielen die Robustheit und das Kon-
vergenzverhalten eine große Rolle. Diese Eigenschaften ha¨ngen neben der Methode selbst von
der Implementierung in das numerische Verfahren ab.
Die vorgestellte Methode erwies sich am Anfang ohne weitere Maßnahmen als relativ instabil
und wenig robust. Grund dafu¨r ist die starke Kopplung der o¨rtlichen mit der zeitlichen Pe-
riodizita¨t. Besonders zu Beginn der zeitgenauen Simulation, die mit der stationa¨ren Lo¨sung
initialisiert wird, weichen die Fourierkoeffizienten stark von der angestrebten, periodischen
Lo¨sung ab. Dadurch werden unphysikalische Sto¨rungen ins Stro¨mungsfeld eingebracht, die
wiederum mit in die Berechnung der Fourierkoeffizienten fu¨r die na¨chste Periode eingehen.
Dazu kommen Sto¨rungen, die mit unterschiedlichen Frequenzen auftreten (hervorgerufen bei-
spielsweise durch Reflexionen an den Ein- und Austrittsra¨ndern), die durch die Fourierzerle-
gung nicht beru¨cksichtigt werden und damit zu Fehlern fu¨hren. Beide Effekte ko¨nnen zu einer
Instabilita¨t der Lo¨sung fu¨hren.
Zur Berechnung der Fourierkoeffizienten mu¨ssen bereits Daten u¨ber eine volle Periodendauer
vorliegen. Dies erfordert eine geeignete Initialisierung, hier erfolgt die Startbelegung der Ko-
effizienten mit den zeitlich konstanten Werten der stationa¨ren Vorrechnung. Wa¨hrend dieser
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Abbildung 4.2: Korrekturvorschrift der Fourierkoeffizienten mit den aktuellen Werten am Beispiel des
Realteils der i-ten Harmonischen einer Stro¨mungsgro¨ße u
Initialisierungsphase werden die Daten fu¨r die darauf folgende Periode berechnet. Die na¨chste
Periode bestimmt wiederum die Koeffizienten fu¨r die darauf folgende usw., sodass die aktu-
ellen Fourierkoeffizienten immer aus der Lo¨sung der vorangegangenen Periode hervorgehen.
Ist die Lo¨sung zeitlich periodisch, a¨ndern sich die berechneten Koeffizienten nicht mehr.
Beim U¨bergang vom stationa¨ren zum zeitperiodischen Arbeitspunkt treten oft starke, unphysi-
kalische Gradienten der Stro¨mungsgro¨ßen in den Randpunkten auf, die durch Abweichungen
der Fourierkoeffizienten von Periode zu Periode wa¨hrend dieser transienten Phase hervorgeru-
fen werden. Um diese Gradienten zu begrenzen und dadurch der Methode mehr Robustheit zu
verleihen wurden die neu berechneten Fourierkoeffizienten mit den alten Werten in folgender
Form relaxiert:
ap,neu = αap−1 + (1− α)ap, (4.14)
Darin bezeichnet ap,neu den Realteil des Koeffizienten eines Randpunktes der neuen Periode
p und ap−1 den entsprechende Wert der letzten Periode. Wichtig dabei ist, dass diese Art der
Relaxierung nur dann wirksam ist, wenn sich die Koeffizienten der letzten deutlich von denen
der aktuellen Periode unterscheiden. Ist ein zeitperiodischer Zustand erreicht, a¨ndern sich die
Fourierkoeffizienten nicht mehr, die Relaxierung ist damit unwirksam. Dies bedeutet, dass dem
System dauerhaft kaum zusa¨tzliche, numerische Da¨mpfung zugefu¨hrt wird.
Daru¨ber hinaus erwies sich die Relaxierung des ersten Punktes im Inneren des Rechengebietes
mit dem zugho¨rigen Randwert ebenfalls als stabilisierend. Da diese Art der Relaxierung eine
’echte’ numerische Da¨mpfung darstellt, ist sie nur wa¨hrend einer transienten U¨bergangsphase
aktiv, da das Ergebnis sonst verfa¨lscht wu¨rde.
Grundsa¨tzlich ist zur Berechnung der Fourierkoeffizienten die Summation u¨ber eine volle Peri-
ode erforderlich (vgl. Gleichung 4.12), sodass erst nach Ablauf dieser Periode die Koeffizienten
fu¨r die aktuelle Periode daraus berechnet werden ko¨nnen, d.h. die Aktualisierung der Koeffizi-
enten erfolgt einmal pro Periode. Die Randbedingungen der laufenden Iteration basieren damit
auf den Daten der vorherigen, was zu einem sehr tra¨gen System mit entsprechend schlechten
Konvergenzeigenschaften fu¨hrt. Zur Konvergenzbeschleunigung wurde deshalb eine Korrek-
turvorschrift der Fourierkoeffizienten formuliert, die nach jedem Zeitschritt anwendbar und in
Abbildung 4.2 skizziert ist.
Nimmt man formal exakte Periodizita¨t eines Signals an, lassen sich die Fourierkoeffizienten
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u¨ber ein beliebiges Intervall berechnen, also entweder u¨ber ein Intervall von [0...n− 1] oder
ein Intervall mit gleicher La¨nge, jedoch von [1..n]. Ist noch keine Periodizita¨t vorhanden, un-
terscheiden sich die Koeffizienten je nach Wahl des Intervalls voneinander. Bei der Summation
u¨ber das erste Intervall ergibt sich der Wert fu¨r die Fourierkoeffizienten zu an. Entsprechend
ergibt sich ein anderer Wert an−1 bei Aufsummierung u¨ber das zweite Intervall. Bildet man die
Differenz beider Ausdru¨cke, erha¨lt man eine Korrekturvorschrift fu¨r die Fourierkoeffizienten
des neuen Zeitschrittes (Zeitlevel n), die lediglich von denen des letzten Zeitschrittes (Zeitlevel
n − 1) und dem Stro¨mungsvektor u zum Zeitpunkt 0 und n abha¨ngt. Die Stro¨mungsgro¨ßen
zum Zeitpunkt n sind vorhanden und entsprechen den aktuellen physikalischen Werten; die
Werte fu¨r u0 lassen sich mit Gleichung 4.11 und den gespeicherten aktuellen Fourierkoeffizien-
ten berechnen. Diese Korrekturvorschrift kann nach jedem Zeitschritt auf die Berechnung der
Koeffizienten angewendet werden. Der U¨bergang zu einer zeitlich periodischen Lo¨sung wird
damit deutlich schneller erzwungen, als wenn die Koeffizienten erst jeweils nach Ablauf einer
vollen Periode ausgewertet werden.
Schaufeldurchgangsperioden
0 5 10 15 20
versetzt periodisch
direkt periodisch
nDP ≈ 6
nVP ≈ 12
ρ(t)
Abbildung 4.3: U¨bergang vom stationa¨ren zum zeitperiodischen Arbeitspunkt am Beispiel des zeitli-
chen Dichteverlaufs (Mittelwert jeweils verschoben)
Abbildung 4.3 zeigt am Beispiel des zeitlichen Verlaufs der Dichte an einem beliebigen Punkt
im Rechengebiet das Konvergenzverhalten der Methode. Der Koordinatenursprung kenn-
zeichnet den Start der zeitgenauen Simulation. Die versetzt periodische Lo¨sung zeigt nach ca.
12 Schaufeldurchgangsperioden ein zeitperiodisches Verhalten. Dies entspricht in etwa einer
Verdopplung der Anzahl zu rechnender Perioden im Vergleich zu einer Simulation, bei der
die direkt periodischen Randbedingungen zum Einsatz kommen. Der Grad der Periodizita¨t
la¨sst sich dabei dadurch beurteilen, dass sich die zeitlichen Dichteverla¨ufe im Rahmen einer
definierten Genauigkeit von Periode zu Periode nicht mehr a¨ndern.
Neben einem mo¨glichst schnellen U¨bergang zu einer zeitlich periodischen Lo¨sung muss
gewa¨hrleistet sein, dass die Methode auch langfristig stabil ist. Auch diese Langzeitstabilita¨t
erwies sich als problematisch, wie in Abbildung 4.4 zu sehen ist. Im oberen Diagramm ist
ein Zeitschrieb der Dichte an einem festen Ort im Stro¨mungsfeld dargestellt. Zu erkennen
sind zuna¨chst kleine Abweichungen von der exakten Periodizita¨t. Diese werden durch Sto¨run-
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gen im Stro¨mungsfeld hervorgerufen, die mit einer anderen als der bei der Fourierzerlegung
beru¨cksichtigten Frequenz auftreten. Diese Sto¨rungen fu¨hren schließlich zu der gezeigten Di-
vergenz der Lo¨sung. Dieser Effekt trat dabei (in diesem Fall) erst nach weit u¨ber hundert ge-
rechneten Schaufeldurchgangsperioden auf. Die im Diagramm erkennbaren niederfrequenten
Anteile stehen in keinem erkennbaren Zusammenhang zur Grundfrequenz und sind zudem
nahezu unabha¨ngig von der Lage der Ein- und Austrittsra¨nder des Rechengebietes. Um diese
Instabilita¨t zu unterdru¨cken, wurden die Fourierkoeffizienten mit einem Filter beaufschlagt.
Nach dem Erreichen eines zeitperiodischen Zustandes werden die Koeffizienten u¨ber eine zu
definierende Anzahl von Perioden gemittelt. Diese zeitlich gemittelten Gro¨ßen werden dann
in geeigneter Weise mit den jeweils neu berechneten Koeffizienten verknu¨pft. Der Einfluss auf
den zeitlichen Dichteverlauf bei einem Einsatz dieses Filters ist im unteren Diagramm der Ab-
bildung 4.4 zu sehen. Der Verlauf zeigt auch ein langfristig stabiles Verhalten der Methode,
ohne erkennbaren Einfluss auf die Amplituden der Grundfrequenz auszuu¨ben.
Schaufeldurchgangsperioden
160 170 180 190 200 210 220 230
mit Filter
ohne Filter
ρ(t)
Abbildung 4.4: Zeitlicher Dichteverlauf mit und ohne Filter (Mittelwert jeweils verschoben)
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4.3 U¨berpru¨fung und Anwendung der Methode
In den folgenden Abschnitten wird sowohl die praktische Anwendbarkeit der Methode an
einem repra¨sentativen Testfall gezeigt, als auch die Richtigkeit der Implementierung in das
existierende Verfahren dokumentiert. Die U¨berpru¨fung erfolgt zuna¨chst durch einen ausfu¨hr-
lichen Vergleich des zeitabha¨ngigen Stro¨mungsfeldes mit dem der voll periodischen Lo¨sung.
Um die Rechenzeiten fu¨r die direkt periodische Simulation u¨berschaubar zu halten, erfolgt
diese U¨berpru¨fung auf einem radialen Schnitt, also zweidimensional.
Aufbauend auf diesen Ergebnissen wird der Einfluss des Schaufelzahlverha¨ltnisses auf die in-
stationa¨re Aerodynamik durch eine Parameterstudie am vorgestellten Validierungsfall aufge-
zeigt. Der Einfluss auf die Struktur des modalen akustischen Feldes wurde an einem Beispiel
in Kapitel 2.2.3 bereits gezeigt. Die durchgefu¨hrte Parameterstudie dient in erster Linie dazu,
ein Gefu¨hl fu¨r die Fehler zu vermitteln, die durch eine ku¨nstliche Anpassung des Schaufelzahl-
verha¨ltnisses zur Einhaltung direkt periodischer Randbedingungen entstehen ko¨nnen. Dabei
sollen die Unterschiede in der aerodynamischen Wechselwirkung im Vordergrund stehen, wo-
bei das akustische Feld letztlich das Ergebnis dieser Interaktion ist.
In einem letzten Validierungsschritt werden die Simulationsergebnisse mit experimentellen
Daten verglichen. Die numerische Simulation erfolgt dabei dreidimensional und unter Einsatz
der versetzt-periodischen Randbedingungen.
4.3.1 Testfall
Als Testfall wurde die gegenla¨ufige Fanstufe CRISP (Maßstab 1:2.5) ausgewa¨hlt. Das Gebla¨se
besteht aus zwei direkt hintereinander angeordneten, gegenla¨ufigen Rotoren ohne weiteres
Austrittsleitrad im Nebenstrom. Der Stro¨mungszustand ist im Auslegungspunkt transsonisch
mit ausgepra¨gten Verdichtungssto¨ßen in beiden Rotoren. Damit eignet sich die Konfiguration
besonders zur U¨berpru¨fung der durchgefu¨hrten Verfahrenserweiterung, da ausgepra¨gte Wech-
selwirkungen in beiden Richtungen (sowohl stromauf als auch stromab) stattfinden und zu
komplexen Interaktionsmustern fu¨hren, die durch die Methode richtig wiedergegeben werden
mu¨ssen.
Die experimentellen Daten wurden am Verdichterpru¨fstand M2VP des DLR gewonnen. Neben
konventionellen Messdaten liegen zeitaufgelo¨ste statische und Totaldruck- sowie Geschwin-
digkeitsmessungen vor, die zu Vergleichen mit numerisch erzielten Ergebnissen herangezogen
werden ko¨nnen.
Viele der numerischen Untersuchungen beschra¨nkten sich auf einen radialen Schnitt bei
ca. 60% Schaufelho¨he. Der Abstand der Rotoren ist dort minimal, damit sind die instati-
ona¨ren Wechselwirkungen entsprechend stark ausgepra¨gt. Auf Grund der großen Schau-
felho¨he im Verha¨ltnis zur Sehnenla¨nge sind keine nennenswerten dreidimensionalen Effek-
te auf diesem Radius zu erwarten. Vergleiche zwischen numerischen und experimentellen
Daten sind in verschiedenen Vero¨ffentlichungen dokumentiert [100, 105, 128]. Von Wall-
scheid [128] wurden in umfassender Art und Weise die Mechanismen und Auswirkungen der
Schaufelreihenwechselwirkung analysiert. Der Einfluss unterschiedlicher Betriebspunkte wur-
de von Schnell et al. [106] aufgezeigt. An der dreidimensionalen Konfiguration wurden von
Schmitt [101] zwangserregte Schaufelschwingungen numerisch untersucht.
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r=0.353 m
Rotor I Rotor II
Q3D Numerische Simulation
Rotor I Rotor II
dtip 1m
B 10 12
RPM -4980 min−1 4316 min−1
.
m 166 kg/s
pit 1.242
mittlere Zustro¨mung
Mabs 0.76 0.75
Mrel 0.95 1.00
α 0.0o 17.3o
β −36.9o 44.7o
Abbildung 4.5: Tesfall CRISP und Kenndaten im Auslegungspunkt
4.3.2 Gegenla¨ufiger Propfan im Mittelschnitt (transsonisch)
Die Kenndaten des Testfalls CRISP im Auslegungspunkt bei 100%-Drehzahl sind in der Ab-
bildung 4.5 tabellarisch aufgefu¨hrt. Die dort angegebenen mittleren Stro¨mungsgro¨ßen sind ein
Ergebnis der numerischen Simulation auf dem in Abbildung 4.5 gezeigten radialen Schnitt und
in U¨bereinstimmung mit den von Wallscheid angegebenen Daten.
Das Rechennetz ist im linken Teil der Abbildung 4.6 zu sehen. Jede Schaufelpassage wurde mit
ca. 4000 Netzpunkten aufgelo¨st. Die dimensionslosen Wandabsta¨nde lagen in der Gro¨ßenord-
nung von y+ < 150, wobei die Modellierung der Grenzschichten an den Festko¨rperra¨ndern
mit Wandfunktionen erfolgte. Die zeitliche Auflo¨sung betrug 120 Zeitschritte fu¨r die Schau-
feldurchgangsfrequenz des ersten Rotors im Relativsystem des zweiten Rotors. Dementspre-
chend wurde die Schaufeldurchgangsperiode von Rotor-II im Relativsystem des ersten Rotors
mit 100 Zeitschritten aufgelo¨st. Der fu¨r die quasi-dreidimensionale Rechnung vorzugebende
Verlauf der Stromro¨hre entlang der Maschinenachse ist das Ergebnis einer stationa¨ren und
dreidimensionalen Simulation (vgl. [128]).
Bei der Fourierzerlegung der Randpunkte zur Einhaltung der versetzt periodischen Randbe-
dingungen werden die ersten zehn Harmonischen der Grundfrequenz mit beru¨cksichtigt. Die-
ser Wert deckt sich mit den in der Literatur angegebenen Werten [43, 51]. Der Einfluss der
Anzahl der Koeffizienten auf die Lo¨sung wurde ebenfalls untersucht, die Speicherung von
deutlich mehr - hier bis zwanzig - Koeffizienten hatte keinen nennenswerten Einfluss auf die
die Lo¨sung, d.h. die Stro¨mungsfelder stimmen jeweils sowohl qualitativ als auch quantitativ
im Rahmen der zu erwartenden, numerischen Genauigkeit miteinander u¨berein.
In der Abb. 4.6 (rechts) sind zuna¨chst die Dichtegradienten als Ergebnis der numerischen Si-
mulation dargestellt. Deutlich zu erkennen sind die senkrechten Verdichtungssto¨ße in beiden
Rotoren, die einen wesentlichen Teil der Schaufelreihenwechselwirkung verursachen. Durch
die Bewegung der Schaufelreihen gegeneinander kommt es dabei zu einer Stromaufwirkung
des zweiten auf den ersten Rotor, die im Wesentlichen durch das periodische Auftreffen des
Rotor-II Stoßes auf die Hinterkante des ersten Rotors verursacht wird. Weitere Effekte, wie
die Stoßreflexionen an der Hinterkante des ersten Rotors und deren erneute Wechselwir-
kung mit Rotor-II, werden im Detail von Wallscheid [128] beschrieben. Zu der Stoß/Profil-
Wechselwirkung kommt die Wechselwirkung der viskosen Rotor-I-Nachla¨ufe mit dem zwei-
ten Rotor. Die Wechselwirkung der potentialtheoretischen Druckfelder beider Rotoren ist ins-
gesamt deutlich schwa¨cher ausgepra¨gt und gegenu¨ber den oben beschriebenen Effekten ver-
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Abbildung 4.6: Multiblock-Rechennetz jeweils einer Schaufelpassage (Weber [132]) und momentanes
Stro¨mungsfeld am Beispiel der Dichtegradienten
nachla¨ssigbar (s. [105] und [106]).
Zur U¨berpru¨fung der Methode zur Behandlung beliebiger Schaufelzahlverha¨ltnisse wurden
zwei zeitgenaue Simulationen durchgefu¨hrt. Bei der ersten Rechnung kamen die im Verfah-
ren standardma¨ßig benutzten, direkt periodischen Randbedingungen zum Einsatz. Bei einem
Schaufelzahlverha¨ltnis von BI/BII = 10 : 12 war dazu eine o¨rtliche Auflo¨sung von 5 Rotor-
I Passagen und 6 Rotor-II Passagen (also insgesamt 11 Schaufelpassagen) erforderlich. Dies
gewa¨hrleistete die Einhaltung der geforderten Periodizita¨t der Stro¨mung in Umfangsrichtung.
Diese Rechnung diente als Referenzlo¨sung fu¨r die Rechnung mit den versetzt periodischen
Randbedingungen, welche lediglich die Auflo¨sung jeweils einer einzelnen Schaufelpassage er-
forderte. Stimmen die Ergebnisse beider Rechungen miteinander u¨berein, so ist die Richtigkeit
des gewa¨hlten Ansatzes gewa¨hrleistet und dessen Integration in das Verfahren hinreichend
u¨berpru¨ft.
aufgelo¨ste Rechenzeit/ Konvergenz- Rechenzeit gesamt
Passagen Zeitschritt verhalten
direkt periodisch 11 100% 100% 100%
versetzt periodisch 2 ca. 110% ca. 200% 40%
Tabelle 4.1: Ressourcenanforderung beider Methoden im Vergleich
Wichtig fu¨r den praktischen Einsatz einer Methode ist neben ihrer Funktionalita¨t die Anforde-
rung an die Rechnerressourcen. Fu¨r den vorliegenden Testfall sind die Anforderungen beider
Methoden fu¨r eine vollsta¨ndig auskonvergierte Lo¨sung in Tabelle 4.1 einander gegenu¨berge-
stellt. Die dort angegebene gesamte Rechenzeit setzt sich im Wesentlichen aus drei Teilen zu-
sammen: Zuna¨chst aus der Gro¨ße des diskretisierten Rechengebietes, also der Netzpunktzahl.
Bei gleicher Auflo¨sung einer einzelnen Schaufelpassage ergibt sich ein Verha¨ltnis von 11 (direkt
periodisch) zu 2 (versetzt periodisch). Damit ist der Aufwand der direkt periodischen Lo¨sung
allein durch die Gro¨ße des Rechengebietes 5.5 mal so hoch. Zusa¨tzlich zur absoluten Anzahl
der Netzpunkte muss das jeweilige Konvergenzverhalten mit beru¨cksichtigt werden. Fu¨r die
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versetzt periodische Lo¨sung verdoppelt sich dabei die Anzahl der zu rechnenden Zeitschritte,
bis ein zeitperiodischer Arbeitspunkt erreicht ist. Dies wurde in Kapitel 4.2 bereits diskutiert,
die dort gezeigten Ergebnisse beziehen sich auf den hier untersuchten Testfall. Dazu kommt
eine Erho¨hung des Rechenaufwandes pro Zeitschritt um ca. 10% fu¨r die versetzt periodische
Lo¨sung. Dies liegt daran, dass an den Randpunkten die Fourierkoeffizienten nicht nur abge-
speichert, sondern auch fu¨r den Datenaustausch und das implementierte Korrekturverfahren
zu jedem Zeitschritt ausgewertet werden mu¨ssen. Insgesamt ergibt sich damit fu¨r den hier be-
trachteten Testfall ein Verha¨ltnis der absoluten Rechenzeiten von 100% (direkt periodisch) zu
40% und damit eine um den Faktor 2.5 reduzierte Rechenzeit der versetzt periodischen Lo¨sung.
An dieser Stelle sei betont, dass der beschriebene Testfall ein sehr gu¨nstiges Schaufelzahl-
verha¨ltnis aufweist, da er eine Reduktion des originalen Schaufelzahlverha¨ltnisses von 10:12
auf 5:6 und damit die Berechnung der realen Geometrie bei vertretbarem Rechenaufwand
ermo¨glicht. Die Zeitersparnis durch den Einsatz der versetzt periodischen Randbedingungen
fa¨llt so eher moderat aus, ist jedoch auch hier erkennbar. Fu¨r reale Geometrien mit nicht redu-
zierbaren Schaufelzahlverha¨ltnissen ist die Einsparung von Rechenzeit oft erheblich ho¨her.
Gleichzeitig wird deutlich, dass die Methode der versetzt periodischen Ra¨nder nicht
grundsa¨tzlich Effizienzvorteile einbringt. Bei einem (in der Regel angepassten) Schaufelzahl-
verha¨ltnis von beispielsweise 2:3 betra¨gt das Verha¨ltnis der aufzulo¨senden Passagen 5 (direkt
periodisch) : 2 (versetzt periodisch). Zusammen mit dem erho¨hten Rechenaufwand der Metho-
de (Rechenzeit pro Zeitschritt und Konvergenz, die in der Tabelle angegebenen Werte a¨ndern
sich erfahrungsgema¨ß von Anwendung zu Anwendung nicht) fu¨hrt dies zu insgesamt ver-
gleichbaren Rechenzeiten beider Methoden. Die Wahl der Methode ist daher an jedem konkre-
ten Anwendungsfall anhand der aufgefu¨hrten Werte abzuwa¨gen.
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Abbildung 4.7: Amplitude der dimensionslosen Drucksto¨rung im ersten Rotor (erste und zweite Har-
monische)
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Im Folgenden werden die Ergebnisse beider Simulationen qualitativ und quantitativ mitein-
ander verglichen. Der Vergleich des gesamten zeitabha¨ngigen Stro¨mungsfeldes ist dabei auf-
grund der großen Datenmengen schwierig darzustellen. Eine Mo¨glichkeit der Datenreduktion
besteht in der harmonischen Analyse des zeitabha¨ngigen Stro¨mungsfeldes, d.h. in der Zerle-
gung der Stro¨mungsgro¨ßen ihre Frequenzanteile.
Grundsa¨tzlich sind alle im weiteren Verlauf beschriebenen physikalischen Pha¨nomene von
Wallscheid [128] nicht nur detailliert analysiert, sondern auch durch Messungen besta¨tigt. Die
dort diskutierten Pha¨nomene werden im Folgenden lediglich zusammenfassend beschrieben,
wichtig fu¨r die u¨berpru¨fung der Verfahrenserweiterung ist hier eine mo¨glichst umfassende
U¨bereinstimmung der Ergebnisse beider Simulationen.
Abbildung 4.7 zeigt zuna¨chst das Amplitudenfeld der Drucksto¨rung im ersten Ro-
tor. Dargestellt sind die Amplituden der ersten beiden Harmonischen der Blattfolge-
frequenz des zweiten Rotors. Durch die Gegenla¨ufigkeit der Rotoren setzt sich diese
Frequenz aus der Summe beider Schaufeldurchgangsfrequenzen zusammen und betra¨gt
BPFrel = BPFI + BPFII = 154.93 Hz. Die Sto¨rungen werden durch den Verdichtungs-
stoß des zweiten Rotors hervorgerufen, der zeitperiodisch die Rotor-I Passage durchla¨uft. Die
Drucksto¨rungen sind demnach im hinteren Passagenbereich des ersten Rotors am sta¨rksten
ausgepra¨gt, da die Stoßintensita¨t mit gro¨ßerem Abstand zum zweiten Rotor stromauf nichtli-
near abklingt. Jede weitere Ausbreitung der Druckinformation stromauf wird durch das U¨ber-
schallgebiet mit abschließendem Verdichtungsstoß im ersten Rotor bei ca. 50% Sehnenla¨nge
unterbunden. Die Reflexionen des Rotor-II Stoßes an der Hinterkante des ersten Rotors u¨ber-
lagern sich mit dem Stoß selbst und laufen zuru¨ck in den Bereich des zweiten Rotors. Dadurch
kommt es an manchen Stellen zu einer Abschwa¨chung der Amplitude, an manchen zu einer
Versta¨rkung. Die Lage und Intensita¨t des Rotor-II Stoßes sind insgesamt unvera¨nderlich.
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Abbildung 4.8: Phase der dimensionslosen Drucksto¨rung im ersten Rotor
Wichtig fu¨r die korrekte U¨berlagerung dieser Sto¨rungen und in Konsequenz fu¨r die Entstehung
des gezeigten Druckmusters sind die Phasenbeziehungen zwischen Stoß und Stoßreflexion.
Auch die in Abbildung 4.8 gezeigten Phasenverla¨ufe des Sto¨rdruckes sind nahezu deckungs-
gleich.
Insgesamt sind anhand der gezeigten Konturverla¨ufe keine nennenswerten Unterschiede zwi-
schen der direkt periodischen und der versetzt periodischen Lo¨sung auszumachen. Diese Aus-
sage trifft fu¨r die Druckamplitude beider dargestellten Frequenzen zu. Der (hier nicht darge-
stellte) Vergleich weiterer Stro¨mungsgro¨ßen im ersten Rotor zeigte ebenfalls eine hinreichend
genaue U¨bereinstimmung beider Lo¨sungen.
Fu¨r den zweiten Rotor sind in der Abbildung 4.9 die Amplitudenfelder der Geschwindig-
keitssto¨rung fu¨r verschiedene Frequenzen aufgetragen. Die A¨nderungen der lokalen Ge-
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schwindigkeit wird im Wesentlichen durch die periodisch vorbeilaufenden Nachla¨ufe des er-
sten Rotors hervorgerufen. Die Geschwindigkeitsschwankungen weisen innerhalb der gesam-
ten Rotor-II Passage vergleichbare Amplituden auf. Der Verdichtungsstoß ist in den Sto¨rge-
schwindigkeiten bei ca. 50% Sehnenla¨nge erkennbar. Dies liegt an der periodisch vera¨nderten,
lokalen Zustro¨mung zum Stoß durch den Nachlauf von Rotor-I. Der Stoß selbst ist in seiner La-
ge stabil, wie auch Geschwindigkeitsmessungen zeigten [128]. Die dargestellten Konturen der
Geschwindigkeitsamplitude weisen insgesamt eine sehr gute U¨bereinstimmung beider Me-
thoden auf. Selbst in den Anteilen der vierten Harmonischen sind keine nennenswerten Un-
terschiede zu erkennen, obwohl die Amplituden bereits deutlich niedriger als die der niede-
ren Harmonischen sind. Die hier nicht gezeigten Amplituden- und Phasenfelder der u¨brigen
Stro¨mungsgro¨ßen sind in a¨hnlich guter U¨bereinstimmung.
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Abbildung 4.9: Amplitude der dimensionslosen Sto¨rgeschwindigkeit im zweiten Rotor (zweite bis vier-
te Harmonische)
Fu¨r fast alle aerodynamischen Untersuchungen spielen die Profildruckverteilungen eine wich-
tige Rolle, da sich die Belastung und die Verlustentwicklung des Profilschnittes daraus ableiten
lassen. Deshalb sind in Abbildung 4.10 deren momentane Verteilungen in beiden Rotoren zu
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verschiedenen Zeitpunkten dargestellt. Die sta¨rksten Schwankungen sind im hinteren Profil-
bereich des ersten Rotors zu erkennen (A). Deutliche Abweichungen vom zeitlichen Mittelwert
sind dort zu allen dargestellten Zeitpunkten ersichtlich, was die stark ausgepra¨gte Stoß/Profil-
Wechselwirkung erneut verdeutlicht. Die Fluktuationen im zweiten Rotor sind in ihrer In-
tensita¨t deutlich niedriger und deshalb in der gewa¨hlten Darstellung nur auf der Druckseite
bei t = 0 erkennbar (B). Anhand der Profildruckverteilungen la¨sst sich keine nennenswerte
Vera¨nderung der Stoßlage feststellen.
Beide Methoden weisen insgesamt eine sehr gute U¨bereinstimmung der gezeigten Profildruck-
verteilungen auf. Lediglich im hinteren Profilbereich des zweiten Rotors (C) sind leichte Un-
terschiede zu erkennen, die vermutlich durch numerisch bedingte Reflexionen an den Aus-
trittsra¨ndern des Rechengebietes hervorgerufen werden. Diese unphysikalischen Reflexionen
werden von beiden Methoden auf unterschiedliche Art und Weise verarbeitet.
Vergleicht man das komplette zeitharmonische Spektrum einzelner Stro¨mungsgro¨ßen an ver-
schiedenen Stellen im Stro¨mungsfeld, so sind auch dort keine substantiellen Unterschiede zwi-
schen beiden Methoden festzustellen. Am Beispiel des Druckes ist dieser Vergleich in Abbil-
dung 4.11 gezeigt. Im Bereich des ersten Rotors wird das Spektrum durch die erste Harmo-
nische der Blattfolgefrequenz des zweiten Rotors dominiert, die zweite Harmonische ist in
ihrer Amplitude bereits nur noch halb so groß. Im Gegensatz dazu wird innerhalb des zweiten
Rotors das Frequenzspektrum - neben dem zeitlichen Mittel - durch die vierte Harmonische
der Grundfrequenz dominiert. Dies wurde auch von Wallscheid beobachtet und durch eine
Analyse der auftretenden Wechselwirkungen erkla¨rt. Eine wesentliche Rolle spielen dabei die
Reflexionen des Rotor-II Stoßes an der Hinterkante des ersten Rotors. Diese Reflexionen bewe-
gen sich entgegen der Rotationsrichtung des zweiten Rotors und laufen, ausgehend von der
Hinterkante des ersten Rotors, stromab erneut in den Bereich des zweiten Rotors hinein. Ei-
ne einzelne Stoßreflexion tritt dann durch ihren entgegengesetzten Drehsinn im zweiten Rotor
mit der doppelten Schaufeldurchgangsfrequenz des ersten Rotors auf. Ausgehend von ver-
schiedenen Rotor-I Hinterkanten laufen mehrere Stoßreflexionen in den zweiten Rotor hinein,
und werden dort insgesamt mit der vierfachen Schaufeldurchgangsfrequenz des ersten Rotors
wahrgenommen.
Grundsa¨tzlich stimmen die Druckamplituden bis zur zehnten Harmonischen gut miteinander
u¨berein. U¨ber die zehnte Harmonische hinaus zeigen sich in der logarithmischen Darstellung
deutliche Abweichungen. Dies ist darauf zuru¨ckzufu¨hren, dass bei der Fourierzerlegung der
Randpunkte lediglich diese zehn Harmonischen Beru¨cksichtigung fanden. Die Amplituden der
elften und ho¨her Harmonischen liegen dabei bereits um mindestens zwei Gro¨ßenordnungen
unter denen der dominierenden, niederen Harmonischen. Dass diese Genauigkeit fu¨r die Re-
konstruktion eines Signals ausreicht, soll zum Abschluss anhand der Zeitschriebe verschiede-
ner Stro¨mungsgro¨ßen an den in Abbildung 4.11 gekennzeichneten Orten verdeutlicht werden.
Die Orte sind mit dem jeweiligen System bewegt, also ortsfest im Relativsystem. In den ge-
zeigten Verla¨ufen kommen alle bereits diskutierten Pha¨nomene zum Ausdruck. Im Bereich des
ersten Rotors (Abb. 4.12, oben) zeigen die sprunghaften Dichte- und Geschwindigkeitsa¨nde-
rungen den Einfluss des Rotor-II Stoßes. Der Geschwindigkeitsverlauf im zweiten Rotor zeigt
im Wesentlichen den Einfluss der Rotor-I Nachla¨ufe (Abb. 4.12, unten), in den Dichteverla¨ufen
sind neben den Nachla¨ufen des ersten Rotors weitere Schwankungen zu erkennen, die durch
die in den zweiten Rotor hineinlaufenden Stoßreflexionen verursacht werden. Auch hier sind
die zeitlichen Verla¨ufe aller gezeigten Gro¨ßen praktisch identisch.
Zusammenfassend la¨sst sich festhalten, dass sich beide eingesetzten Methoden hinsichtlich des
zeitabha¨ngigen Stro¨mungsfeldes nicht nennenswert unterschieden. Die Methode der versetzt
periodischen Ra¨nder kann damit, selbst bei einem wie hier gezeigten, gu¨nstigen Schaufehlzahl-
verha¨ltnis, Rechnerressourcen einsparen, ohne die Qualita¨t der Lo¨sung zu beeintra¨chtigen. Die
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frei gewordenen Ressourcen ko¨nnen einerseits dazu genutzt werden, die Genauigkeit der Si-
mulation bei insgesamt gleichem Rechenaufwand zu erho¨hen (d.h. die Erho¨hung der o¨rtlichen
Auflo¨sung durch das Rechennetz). Andererseits kann bei gleicher o¨rtlicher Auflo¨sung einer
Schaufelpassage deutlich Rechenzeit eingespart werden.
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Abbildung 4.10: Momentane Profildruckverteilungen zu verschiedenen Zeitpunkten
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Abbildung 4.11: Fourier-Spektren des dimensionslosen Druckes (der jeweils mitbewegte Ort ist durch
einen Kreis gekennzeichnet)
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Abbildung 4.12: Zeitschrieb verschiedener Stro¨mungsgro¨ßen im jeweiligen Relativsystem; der entspre-
chende Ort ist in Abbildung 4.11 gekennzeichnet
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Abbildung 4.13: Variation des Schaufelzahlverha¨ltnisses des zweiten Rotors und zeitgemittelte Profil-
druckverteilungen im zweiten Rotor
Variation des Schaufelzahlverha¨ltnisses
Im Folgenden werden die Ergebnisse einer Parameterstudie diskutiert, in der die Schaufelzahl
des zweiten Rotors variiert wurde. Die Methode der versetzt periodischen Randbedingungen
kam bei allen Rechnungen zum Einsatz. Auch hier wird wiederum der Vorteil einer solchen
Methode deutlich, da alle Rechnungen den selben Aufwand, d.h. die o¨rtliche Auflo¨sung ei-
ner einzelnen Schaufelpassage erforderten. Die hier berechneten Schaufelzahlverha¨ltnisse von
10:11 und 10:13 ha¨tten bei Einsatz direkt periodischer Randbedingungen die Vernetzung des
gesamten Umfangs erfordert.
A¨hnliche numerische Studien wurden von Arnone et al. [6], He et al. [51] und Billonet et al. [10]
an Turbinenstufen vorgestellt. Arnone und He stellten bereits bei Abweichungen in der Tei-
lung von ca. 1% Unterschiede im zeitabha¨ngigen Stro¨mungsfeld fest, ohne die Ursachen dafu¨r
na¨her zu analysieren. Die Unterschiede bei Billonnet waren eher vernachla¨ssigbar (He a¨nderte
das Schaufelzahlverha¨ltnis von 55:32 auf 55:33, Arnone fu¨hrte Parameterstudien fu¨r Schau-
felzahlverha¨ltnisse von 1:2, 3:5, 4:7, 7:12 und 11:19 durch. Von Billonet wurde das skalierte
Schaufelzahlverha¨ltnisse von 2:3 dem der Originalkonfiguration von 43:64 gegenu¨bergestellt).
Bei der hier ausgewa¨hlten Propfan-Konfiguration a¨ndert das Herausnehmen einer einzelnen
Schaufel den Teilungswinkel um mehr als 10%, so dass deutliche Unterschiede fu¨r die unter-
suchten Schaufelzahlverha¨ltnisse von 10:10, 10:11, 10:12 und 10:13 zu erwarten sind. Zudem
sind die Wechselwirkungen sowohl stromauf als auch stromab deutlich ausgepra¨gt, wa¨hrend
in der Literatur meist die Nachlaufinteraktion mit der stromab liegenden Schaufelreihe durch
die Skalierung vera¨ndert wurde.
Bei der Skalierung der Geometrie wurde grundsa¨tzlich die aerodynamische Belastung des
zweiten Rotors konstant gehalten. Um dies zu erreichen, wurde das Verha¨ltnis von Teilung
in Umfangsrichtung zu Sehnenla¨nge des Profils beibehalten (s. hierzu z.B. auch [18]). Bei einer
reibungsfreien Betrachtungsweise a¨ndert sich die Lage des Engquerschnitts durch die Skalie-
rung der Geometrie nicht. Im reibungsbehafteten Fall a¨ndert man die Reynoldszahl und da-
mit die Grenzschichtentwicklung im zweiten Rotor. Dies fu¨hrt u.U. zu einer Vera¨nderung des
Engquerschnitts (und ggf. dessen Lage) im zweiten Rotor. Dieser Einfluss wird im Folgenden
vernachla¨ssigt.
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Die Abweichungen vom stationa¨ren Arbeitspunkt, jeweils bezogen auf die Originalkonfi-
guration, sind in der Tabelle 4.2 dokumentiert. Bei den Vergleichen wird davon ausgegan-
gen, dass diese (geringen) Abweichungen vernachla¨ssigbar sind und keinen Einfluss auf das
zeitabha¨ngige Stro¨mungsfeld ausu¨ben. Die Profildruckverteilungen zeigen in normierten Pro-
filkoordinaten (d.h. jeweils gemessen von der Vorderkante und bezogen auf die Sehnenla¨nge
des Profils) eine identische Stoßlage aller Konfigurationen (Abbildung 4.13) und weisen auch
im sonstigen Verlauf keine nennenswerten Unterschiede auf. Die Lastverteilung auf beide Ro-
toren, ausgedru¨ckt durch das jeweilige Totaldruckverha¨ltnis, ist innerhalb der aufgefu¨hrten
Grenzen unvera¨ndert (Tabelle 4.2). Durch die Skalierung kommt es zu einer leichten Vera¨nde-
rung der Position der Vorderkante, die qualitativ in den dargestellten Rechengebieten in Ab-
bildung 4.13 (links) zu sehen ist und ebenfalls tabellarisch dokumentiert ist. Der Grund dafu¨r
ist, dass lediglich die Koordinaten im Bereich des zweiten Rotors skaliert wurden, ohne durch
eine anschließende Translation die Lage der Vorderkante jeweils beizubehalten.
BI/BII
10:10 10:11 10:12 10:13
.
m /
.
m10:12 1.0 1.0 1.0 1.0
pit,I 1.055 1.055 1.055 1.055
pit,II 1.201 1.193 1.184 1.175
∆pit,II 1.30 % 0.76 % 0.00 % -0.80 %
∆xV K/c 0.067 0.029 0.000 -0.025
Tabelle 4.2: Stationa¨rer Arbeitspunkt, jeweils im Verha¨ltnis oder als Differenz zur Ausgangskonfigura-
tion
Von Interesse sollen nun die Unterschiede im zeitabha¨ngigen Stro¨mungsfeld sein, die allein
durch die unterschiedlichen Rotor-II Schaufelzahlen entstehen. Dass diese Unterschiede durch-
aus betra¨chtlich sind, zeigt Abbildung 4.14. Dargestellt sind die Amplituden des Profildruckes,
hier exemplarisch fu¨r die Druckseite des zweiten Rotors. Fu¨r alle Konfigurationen sind deut-
lich ausgepra¨gte Maxima und Minima in der Druckamplitude zu erkennen. Die Lage und der
Betrag der Extrema weichen teilweise erheblich voneinander ab. Dies gilt sowohl fu¨r die erste
wie auch die zweite Harmonische der (relativen) Schaufeldurchgangsfrequenz.
Ein differenzierteres Bild der Wechselwirkungen geben die in Abbildung 4.15 fu¨r alle vier
gerechneten Schaufelzahlverha¨ltnisse gezeigten Weg-Zeit Diagramme. Dort sind die Schwan-
kungen der Geschwindigkeit nahe der Schaufeloberfla¨che u¨ber insgesamt zwei Schaufeldurch-
gangsperioden des ersten Rotors als Abweichungen vom zeitlichen Mittelwert dargestellt. Die-
se Schwankungen enthalten dabei nicht nur die durch den Rotor-I Nachlauf verursachten Ge-
schwindigkeitsschwankungen, sondern zeigen ebenfalls die sich auf dem Profil fortpflanzen-
den Drucksto¨rungen.
Der Rotor-I Nachlauf trifft zu einem bestimmten Zeitpunkt auf die Vorderkante des zweiten
Rotors. Dieser Zeitpunkt ist in allen Weg-Zeit Diagrammen durch ein (N) gekennzeichnet. Der
zeitlich Verlauf des Nachlaufs auf der Profiloberfla¨che des zweiten Rotors la¨sst sich damit
verfolgen. Die nachlaufinduzierten Geschwindigkeitssto¨rungen sind bei allen Schaufelzahl-
verha¨ltnissen von vergleichbarer Intensita¨t, qualitativ a¨hnlich und dominieren das Sto¨rfeld.
Mo¨gliche Ursachen fu¨r die geringen Unterschiede sind im Wesentlichen die vera¨nderte La-
ge der Vorderkante und die A¨nderung des Nasenradius. Zu den direkt durch den Rotor-I
Nachlauf induzierten Drucksto¨rungen kommen die bereits diskutierten Stoßreflexionen von
der Hinterkante des ersten Rotors (s. Kapitel 4.3.2), die erneut stromab in die Schaufelpassage
des zweiten Rotors hineinlaufen. Diese sind in der Abbildung durch ein (R) gekennzeichnet.
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Abbildung 4.14: Amplitude der Profildruckschwankungen auf der Druckseite des zweiten Rotors fu¨r
die Frequenzen 1BPFrel (links) und 2BPFrel (rechts); unterschiedliche Schaufelzahl-
verha¨ltnisse im Vergleich
Bei einer A¨nderung der Schaufelzahl des zweiten Rotors a¨ndert sich durch die Gegenla¨ufigkeit
der Rotoren die Frequenz und die Phasenlage der oben beschriebenen Sto¨rungen zueinander.
Dies la¨sst sich mit der bereits diskutierten Interaktionskinematik nach Tyler und Sofrin ver-
deutlichen:
Alle hier untersuchten Sto¨rungen im zweiten Rotor werden letztlich durch den ersten Rotor
hervorgerufen und treten im Relativsystem des zweiten Rotors mit entsprechenden Vielfachen
der Frequenz
fII = BPFrel = BI · (ΩI − ΩII)/2pi
auf. Diese Frequenz a¨ndert sich durch die A¨nderung der Schaufelzahl nicht, weder fu¨r die
nachlaufinduzierten Sto¨rungen, noch fu¨r die in die Rotor-I Passage hineinlaufenden Stoß-
reflexionen. Unterschiedlich sind dabei jedoch die Umfangsmodenordnungen der einzelnen
Sto¨rungen. Der Nachlauf des ersten Rotors wiederholt sich in Umfangsrichtung entsprechend
der Anzahl seiner Schaufeln, dessen Umfangsmodenordnung betra¨gt damit mN = BI . Dieser
Wert a¨ndert sich durch die A¨nderung der Schaufelzahl des zweiten Rotors nicht.
Im Gegensatz dazu haben alle durch die Wechselwirkung der Rotoren entstehenden Druckmu-
ster nach Gleichung 2.28 (die Erweiterung der Regel nach Tyler und Sofrin auf zwei gegensin-
nig rotierende Laufra¨der erfolgte durch Holste [58]) in Umfangsrichtung die Modenordnung
mI = nBI ± kBII .
Diese Drucksto¨rungen enthalten sowohl die stromab laufenden Sto¨rungen durch die Stoß
II/Profil I Interaktion, als auch die durch den Rotor-I Nachlauf induzierten, stromauf laufen-
den Sto¨rungen. Voraussichtlich sind die durch die Stoß/Profil Interaktion generierten Sto¨run-
gen jenseits des rein linearen, akustischen Bereichs (zumindest in deren Entstehungsprozess).
Die Interaktionskinematik beha¨lt jedoch formal ihre Gu¨ltigkeit und ist auch auf die vorliegende
Problemstellung anwendbar.
Die Anwesenheit der einzelnen Umfangsmoden ist durch eine o¨rtliche Fourierzerlegung der
Stro¨mungsgro¨ßen in Umfangsrichtung belegbar. Diese Zerlegung zeigt Amplituden der ver-
schiedenen, relevanten Interaktionsmoden unmittelbar vor dem zweiten Rotor im Bereich von
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Abbildung 4.15: Weg-Zeit Diagram der Geschwindigkeitsschwankung nahe der Profiloberfla¨che
(Druckseite Rotor II)
pˆ = 200...1000 Pa. Zur Unterscheidung zwischen den reflektierten und den nachlaufindu-
zierten Sto¨rungen wurde die Fourierzerlegung an verschiedenen axialen Positionen vor dem
zweiten Rotor durchgefu¨hrt. Anhand des Amplitudenabfalls bzw. der Richtung in der dieser
stattfindet la¨sst sich na¨herungsweise diese Unterscheidung vollziehen (das bereits diskutierte
wave-splitting Verfahren ist an dieser Stelle aufgrund der großen Nichtlinearita¨ten durch den
Stoß und die Geschwindigkeitsgradienten im Nachlauf nicht einsetzbar). Die Mode mit den
mit Abstand gro¨ßten Amplituden war die Umfangsmode mI = 4 · BI − BII , die im zweiten
Rotor zeitharmonisch mit der vierfachen relativen Blattfolgefrequenz des ersten Rotors auftritt.
Diese entsteht - wie bereits diskutiert - durch die Stoßreflexion und la¨uft in den zweiten Rotor
hinein.
Von entscheidender Bedeutung ist nun, dass sich die Umfangsmodenordnungen mI bei ei-
ner A¨nderung der Rotor-II Schaufelzahl a¨ndert, wa¨hrend die des Rotor-I Nachlaufs mN un-
vera¨ndert bleibt. Durch die A¨nderung der Umfangsmodenordnungen im Verha¨ltnis zuein-
ander entstehen letztlich unterschiedliche Interferenzmuster, die zu der Eingangs gezeigten,
unterschiedlichen Lage und Ho¨he der Druckamplituden auf dem Profil bei unterschiedlichen
Schaufelzahlen beitragen und auch in den gezeigten Weg-Zeit-Diagrammen der Geschwindig-
keitssto¨rung zum Ausdruck kommen. Tendenziell sieht man in den Weg-Zeit Diagrammen,
dass die Interferenzen sta¨rker ausgepra¨gt sind, je ho¨her die Schaufelzahl des zweiten Rotors
und damit die Frequenz der durch die Wechselwirkung der Rotoren erzeugten Sto¨rungen ist.
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Abbildung 4.16: Versuchsaufbau am Verdichterpru¨fstand M2VP und Kulite-Messpositionen auf der Be-
schaufelung des zweiten Rotors (Schnell [105])
4.3.3 Gegenla¨ufiger Propfan (subsonisch)
Neben der im vorigen Kapitel vorgestellten, numerisch orientierten U¨berpru¨fung der Methode
zur Behandlung realer Schaufelzahlverha¨ltnisse soll die entwickelte Methode in einem weite-
ren Schritt auf die dreidimensionale Propfan-Geometrie angewendet werden und eine weitere
Validierung durch den Vergleich mit Messdaten erfahren.
Im Gegensatz zu Schmitt [101] und Wallscheid [128] wurde dafu¨r ein subsonischer Betrieb-
spunkt bei ca. 50% Drehzahl ausgewa¨hlt. Bei dieser Drehzahl sind instationa¨re Druckmessda-
ten auf der Schaufeloberfla¨che beider Rotoren verfu¨gbar. Abbildung 4.16 zeigt den experi-
mentellen Aufbau, alle farbigen (roten) Schaufeln waren mit jeweils fu¨nf Druckaufnehmern
instrumentiert. Die auf die Schaufeln aufgebrachten Leiterbahnen zur Spannungsversorgung
und zur Datenu¨bermittlung der Sensorsignale sind ebenfalls zu erkennen. Im rechten Dia-
gramm sind die Positionen der Sensoren auf der Schaufeloberfla¨che des zweiten Rotors dar-
gestellt. Alle Sensoren befanden sich auf einem konstanten mittleren Radius (r=0,353 m). Ein-
zelheiten zur Durchfu¨hrung der Messung und der Aufbereitung der Messdaten werden von
Schnell [105, 100] angegeben.
Fu¨r die numerische Simulation wurde jede Schaufelpassage mit ca. 100.000 Netzpunkten auf-
gelo¨st. In radialer Richtung wurden insgesamt 30 Netzlinien benutzt (s. Abbildung 4.17), die
o¨rtliche Auflo¨sung in Spannweitenrichtung entsprach der der bereits gezeigten Schnittrech-
nungen im Auslegungspunkt. Zur Modellierung der Grenzschichten auf den Schaufelober-
fla¨chen und an Nabe und Geha¨use wurden Wandfunktionen benutzt. Auch die dreidimen-
sionale Rechnung wurde mit einer zeitlichen Auflo¨sung von 100 bzw. 120 Zeitschritten pro
relativer Schaufeldurchgangsperiode durchgefu¨hrt.
Neben den Schaufeldruckmessungen lagen konventionelle Messdaten zum Einstellen des Be-
triebspunktes vor. Die Abweichung zwischen gemessenem und gerechnetem Massenstrom lag
unter einem Prozent (vgl. Abbildung 4.17). Die in der Abbildung angegebene absolute Mach-
zahl bezieht sich jeweils auf die Rotorzustro¨mung auf einem mittleren Radius. Das gerechnete
radiale Profil des Totaldruckverha¨ltnisses ist qualitativ und quantitativ in guter U¨bereinstim-
mung mit den Messergebnissen. Leichte Abweichungen sind insbesondere in den Randzonen
nahe des Geha¨uses erkennbar. Insgesamt la¨sst sich jedoch feststellen, dass die U¨bereinstim-
mung des stationa¨ren Betriebspunktes zwischen Messung und Rechnung sehr gut ist. Weitere
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Abbildung 4.17: Rechennetz des ersten Rotors fu¨r die dreidimensionale Simulation (links) und Kenn-
daten des betrachteten Betriebspunktes
konventionelle Messdaten sind fu¨r diesen Betriebspunkt nicht verfu¨gbar.
Die aerodynamische Wechselwirkung wird im subsonischen Fall maßgeblich durch das Auf-
treffen der viskosen Rotor-I Nachla¨ufe auf den vorderen Profilbereich des zweiten Rotors be-
stimmt. Abbildung 4.18 zeigt die Druckfluktuationen auf der Druck- und auf der Saugseite
des zweiten Rotors. Selbst in der hier gewa¨hlten logarithmischen Darstellung sind die Druck-
schwankungen sichtlich auf den vorderen Profilbereich beschra¨nkt. Die Wechselwirkung ist
auf der Druck- und auf der Saugseite von a¨hnlicher Gro¨ßenordung und verteilt sich in radialer
Richtung praktisch gleichma¨ßig auf den gesamten Radius (A).
Im nabennahen Bereich kommt es vermutlich aufgrund des geringeren Abstandes der Schau-
feln voneinander zu einer Wechselwirkung der nachlaufinduzierten Drucksto¨rungen mit be-
nachbarten Schaufelpassagen. Die U¨berlagerung der Sto¨rungen fu¨hrt mo¨glicherweise zu va-
riierenden Druckamplituden auf dem Profil, die sich am deutlichsten auf der Saugseite be-
merkbar machen (B). Die Amplitude dieser Druckfluktuationen liegt dabei um mehr als eine
Gro¨ßenordnung unter den nachlaufinduzierten Sto¨rungen auf dem Profil selbst. Eine Instabi-
lita¨t des Transitionspunktes ist hier ausgeschlossen, da die Rechnung ohne Transition (also voll
turbulent) durchgefu¨hrt wurde
Die Stromaufwirkung des Potentialfeldes des zweiten Rotors auf den ersten Rotors war sowohl
in den Messungen als auch in den hier durchgefu¨hrten Rechnungen praktisch nicht vorhanden
(bzw. von kaum noch messbarer Gro¨ßenordnung) und wird deshalb an dieser Stelle nicht dis-
kutiert (s. Schnell [106]).
Bei den Vergleichen zwischen den gerechneten und den gemessenen Werten (Abbil-
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Abbildung 4.18: Druckschwankungen auf der Schaufeloberfla¨che des zweiten Rotors in logarithmi-
scher Darstellung als Schalldruckpegel SPL (f = 1BPFrel)
dung 4.20 und 4.19) ist zuna¨chst anzumerken, dass die Phaseninformation der einzelnen Senso-
ren bei der Messung verloren ging. Da die Ursache der Druckschwankungen sich eindeutig auf
die Nachlaufinteraktion zuru¨ckfu¨hren la¨sst (zumindest im vorderen Profilbereich), konnten an-
hand der deutlich ausgepra¨gten Maxima bzw. Minima die Phasenlagen zwischen Messung und
Rechnung abgeglichen werden. Die Phasenlagen der einzelnen Sensoren zueinander ist in den
dargestellten Ergebnissen beliebig. Die gezeigten Messergebnisse sind das Resultat der Pha-
senmittelung u¨ber eine Vielzahl von Schaufeldurchgangsperioden mit ausreichenden, statisti-
schen Verteilungen der einzelnen, gezeigten Druckwerte (s. hierzu auch Schimming et al.[100]).
Der fu¨r die Messungen angegebene Fehler liegt in einem Bereich von 150 − 200 Pa und ist in
den Diagrammen als Fehlerbalken eingezeichnet. Dieser Fehler entha¨lt die Anteile des Flieh-
krafteinflusses auf den Sensor wa¨hrend des Betriebs, Ungenauigkeiten bei der Kalibrierung
und Fehler durch die Analog/Digitalwandlung der Sensorsignale [105]. Da die Sensoren nicht
u¨ber der Temperatur kalibriert wurden, ist lediglich ein Vergleich der Schwankungsgro¨ßen an-
gegeben [4].
Vergleicht man zuna¨chst die Signale der Sensoren im vorderen Profilbereich auf der Druckseite
des zweiten Rotors (Kanal 1-4, Abbildung 4.20) mit den gerechneten Werten, so la¨sst sich ei-
ne sehr gute U¨bereinstimmung bzgl. der Amplitude und des qualitativen, zeitlichen Verlaufs
der Druckschwankungen feststellen. Die Druckamplituden klingen mit wachsendem Abstand
von der Vorderkante relativ schnell ab. Dieser Amplitudenabfall ist bei den Rechnungen deut-
lich sta¨rker ausgepra¨gt. So sind die Amplituden der Druckschwankungen im hinteren Profil-
bereich (Kanal 7+8) bei der Rechnung kaum noch vorhanden, wa¨hrend die Messungen noch
Schwankungen im Bereich von ca. 200− 300 Pa aufweisen. Ein Grund fu¨r die Abweichungen
ist sicherlich die relativ grobe o¨rtliche Auflo¨sung der numerischen Simulation, die zu einer
sta¨rkeren Da¨mpfung der sich stromab ausbreitenden Drucksto¨rungen fu¨hrt. Die Messungen
zeigen insbesondere im hinteren Profilbereich auf beiden Seiten eine unregelma¨ßige Periodi-
zita¨t. Diese Aperiodizita¨t ist auch bei den deutlich sta¨rkeren Signalen im vorderen Profilbe-
reich zu erkennen und liegt an der Phasenmittelung, die hier u¨ber insgesamt drei Passagen
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durchgefu¨hrt wurde. Dadurch sind die dargestellten Perioden nicht vo¨llig, sondern lediglich
im Bereich Ihrer statistischen Streuung identisch.
Der Grund fu¨r die nachlaufinduzierten Druckschwankungen liegt in einer periodischen
Vera¨nderung der Lage des Staupunktes an der Vorderkante des zweiten Rotors. Diese Ver-
lagerung wird durch das Geschwindigkeitsdefizit im Nachlauf des ersten Rotors hervorgeru-
fen. Wa¨hrend sich der relative Stro¨mungswinkel im Rotor-I Nachlauf nicht a¨ndert, fu¨hrt das
Geschwindigkeitsminimum in dessen Nachlauf zu einer A¨nderung Stro¨mungswinkels im Ab-
solutsystem. Der nachfolgende Rotor erfa¨hrt damit kurzzeitig eine Zustro¨mung mit positiver
Inzidenz, die den Staupunkt Richtung Druckseite verschiebt (s. hierzu auch Wallscheid [128]
und Schnell [106]).
Auf der Druckseite sind die Druckamplituden aufgrund des periodischen Aufstauvorgangs
somit positiv. Im Gegensatz dazu findet saugseitig durch das Auftreffen des Nachlaufs ei-
ne (ebenfalls periodische) U¨berexpansion statt, die bezu¨glich des zeitlichen Mittelwertes zu
negativen Druckschwankungen fu¨hrt. Messung und Rechnung geben diesen Trend wieder,
wobei auch saugseitig die Amplituden der Druckfluktuationen im vorderen Profilbereich gut
miteinander u¨bereinstimmen (vgl. Abbildung 4.19, Kanal 10). Leider waren auf der Saugsei-
te insgesamt weniger Messdaten verfu¨gbar, zudem lagen die meisten der intakten Sensoren
im hinteren Profilbereich. Auch auf der Saugseite zeigte die Rechnung dort deutlich geringere
Amplituden, die jedoch gro¨ßtenteils innerhalb der Messgenauigkeit liegen.
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Abbildung 4.19: Vergleich gemessener und gerechneter zeitlicher Druckverla¨ufe auf der Saugseite von
Rotor-II (Messpositionen vgl. Abb. 4.16)
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Abbildung 4.20: Vergleich gemessener und gerechneter zeitlicher Druckverla¨ufe auf der Druckseite von
Rotor-II (Messpositionen vgl. Abb. 4.16)

5 Gebla¨sestufensimulation
Im Folgenden werden die Simulationsergebnisse einer realen Konfiguration mit technischer
Relevanz diskutiert. Bei der dreidimensionalen und zeitgenauen Simulation kamen die ver-
setzt periodischen Randbedingungen zum Einsatz, wobei die Anwendbarkeit auf derartige
Problemstellungen und deren Validierung im vorigen Kapitel gezeigt wurde. Damit konnte
das gegebene Schaufelzahlverha¨ltnis beibehalten werden, die Wichtigkeit der korrekten Ab-
bildung der Schaufelzahlen im Kontext aeroakustischer Untersuchungen wurde dabei bereits
mehrfach unterstrichen. Gleichzeitig ermo¨glichte der Einsatz der Methode durch die Reduzie-
rung des Rechengebietes auf eine Schaufelpassage die notwendige hohe o¨rtliche Auflo¨sung.
Im Wesentlichen sollen anhand dieser numerischen Simulation einer Gebla¨sestufe zwei Aus-
sagen verifiziert werden:
• Basierend auf einer numerische Simulation mit einem typischen CFD-Verfahren lassen
sich an einem realistischen Testfall interpretierbare und plausible akustische Informatio-
nen ableiten.
• Die so gewonnenen akustischen Daten liegen zahlenma¨ßig in einem realistischen (d.h.
gemessenen) Bereich und spiegeln die wesentlichen Charakteristika der Messdaten wi-
der.
Treffen diese Aussagen zu, so rechtfertigt dies die abschließend diskutierte Geometrievariation,
da dort bei praktisch identischem numerischem Aufbau A¨nderungen des akustischen Feldes
im Hinblick auf die emittierte Schalleistung beurteilt werden, wa¨hrend die absoluten Gro¨ßen
eine eher untergeordnete Rolle spielen.
Zuna¨chst sollen die grundlegenden aerodynamischen Ergebnisse zusammengefasst werden.
Anschließend wird das akustische Feld in seinen wesentlichen Eigenschaften charakterisiert.
Schließlich werden die wichtigsten Simulationsergebnisse aufgefu¨hrt, den verfu¨gbaren experi-
mentellen Daten gegenu¨bergestellt und diskutiert.
5.1 Testfall
Als Testfall wurde eine fu¨r derzeitige Nebenstromtriebwerke typische Gebla¨sestufe aus-
gewa¨hlt, deren Geometrie von Rolls-Royce plc im Rahmen des von der Europa¨ischen Union
gefo¨rderten Projektes TurboNoiseCFD zur Verfu¨gung gestellt wurde. Der untersuchte Gebla¨se-
rotor LNR2 ist in Abbildung 5.1 dargestellt, die Kenndaten des Rotors bzw. der Stufe sind dort
ebenfalls aufgefu¨hrt.
Die originale Leitradgeometrie wurde zur Wahrung von Firmeninteressen durch vereinfach-
te DCA-Profile (Kreisbogenprofile) ersetzt. Es wurde jedoch gezeigt, dass diese vereinfachte
Geometrie die Originalgeometrie in geeigneter Weise repra¨sentiert, insbesondere im Hinblick
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Abbildung 5.1: Fanrotor LNR2 und Kenndaten der Stufe mit Austrittsleitrad im Nebenstrom (Foto:
Rolls-Royce plc)
auf die zu beurteilende Schallemission. Dazu wurden diejenigen geometrischen Charakteri-
stika der Originalkonfiguration beibehalten, die bei der Entstehung des tonalen Schallfeldes
durch die Schaufelreihenwechselwirkung eine wesentliche Rolle spielen (Vorderkantendicke,
Platzierung des Leitrades im Strak, Metallwinkel am Eintritt). Der Nachweis der A¨hnlichkeit
der aerodynamischen und der akustischen Resultate beider Geometrien wurde vom Hersteller
durch Vergleichsrechnungen mit einem numerischen Verfahren erbracht. Ein wesentliches Er-
gebnis dieser Rechnungen ist, dass die Schalldruckpegel der dominierenden Umfangsmoden
(zerlegt in die Anteile der radialen Harmonischen am Austritt des Leitrades) Unterschiede von
weniger als 1 dB - 2 dB aufweisen. Die Vergleichbarkeit der hier untersuchten mit der vermes-
senen Konfiguration ist damit innerhalb dieser Grenzen gegeben [19].
Der LNR2-Rotor wurde basierend auf einer vorhandenen Konfiguration ausgelegt, die im Fol-
genden auch mit Datum-Fan bezeichnet wird. Die Modifikation dieses Ausgangsgebla¨ses er-
folgte unter aeroakustischen Gesichtspunkten, wobei die wesentlichen aerodynamischen Para-
meter der Ausgangskonfiguration (Massenstrom und Druckverha¨ltnis im Auslegungspunkt,
Kennfeldcharakteristik, Blattspitzengeschwindigkeit etc.) beibehalten wurden [8, 39]. Im Rah-
men des EU-Projektes RESOUND wurden beide Konfigurationen vermessen, der experimen-
telle Aufbau mit der Ausgangs-Rotorgeometrie ist in Abbildung 5.2 skizziert.
Fu¨r das Datum-Gebla¨se liegen Messdaten auf einem mittleren Radius der Leitradbeschaufelung
vor. Da lediglich die modifizierte Variante (LNR2) des Rotors nachgerechnet wurde, sind die
Daten nicht zur unmittelbaren Validierung der numerischen Ergebnisse geeignet, stellen jedoch
aufgrund der A¨hnlichkeit beider Konfigurationen eine vergleichbare Referenz dar und sollen
deshalb den Simulationsdaten gegenu¨bergestellt werden.
Im Nebenstrom sind die Daten von insgesamt elf axial hintereinander angeordneten und im
Geha¨use montierten Druckaufnehmern verfu¨gbar. Die Messdaten sind in die entsprechenden
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Frequenzanteile (als Vielfache der Blattfolgefrequenz des Rotors) zerlegt. Der axiale Abstand
zwischen den Aufnehmern und der Leitradhinterkante betra¨gt mehr als fu¨nf Sehnenla¨ngen. Es
wird davon ausgegangen, dass dieser Abstand so groß ist, dass sowohl die hydrodynamischen
Effekte des unmittelbaren Nahfeldes - wie beispielsweise das potentialtheoretische Druckfeld
oder radiale Druckprofile aus einer u¨ber dem Radius uneinheitlichen Energiezufuhr - als auch
die Anteile der nicht ausbreitungsfa¨higen Moden abgeklungen sind und die gemessenen Daten
somit das austretende und fu¨r das Fernfeld relevante akustische Feld in angemessener Weise
repra¨sentieren. Der theoretische Abfall der Schalleistung der Mode m=-32 betra¨gt beipielsweise
ca. 400 dB/m, d.h. bei einem Abstand zwischen Leitrad und Messposition von ca. 0.25 m ist die
Leistung dieser nicht ausbreitungsfa¨higen Mode um mehr als 100 dB verringert und spielt so-
mit gegenu¨ber den cut-on Moden keine Rolle. Fu¨r die Umfangsmoden ho¨herer Modenordnung
ist die angegebene Abklingrate jeweils noch ho¨her (s. hierzu auch Kapitel 2).
Abbildung 5.2: Experimenteller Aufbau im Rahmen von RESOUND mit Datum-Fan und eingezeichne-
ten Messpositionen (Quelle: Rolls-Royce plc)
5.2 Numerik
Das Rechengebiet fu¨r die oben beschriebene Geometrie umfasste den Gebla¨serotor einschließ-
lich eines um ca. eine Sehnenla¨nge erweiterten Eintrittsbereichs, den Nebenstrom inklusive des
Leitrades und einen Teil des unbeschaufelten Ringraumes, welcher zum Kerntriebwerk fu¨hrt.
Das gesamte, in Abbildung 5.3 gezeigte, Rechengebiet wurde durch insgesamt 2 Mio. Netz-
punkte diskretisiert. Die Aufteilung in insgesamt 60 Blo¨cke erfolgte zur Unterstu¨tzung des
parallelen Rechnens. Die Rechenzeiten betrugen ca. 110 CPUh fu¨r eine Schaufeldurchgangs-
periode des Rotors auf einer SUN S15k mit UltraSPARC III+ Prozessoren und einer Taktfre-
quenz von 900 MHz. In Summe wurden mehr als 35 Schaufeldurchgangsperioden (also ca. 3800
CPUh) gerechnet, um eine zeitperiodische Lo¨sung zu erzielen. Die Rechenzeit insgesamt war
abha¨ngig vom Auslastungsgrad und von der Anzahl der benutzten von insgesamt 72 verfu¨gba-
ren Prozessoren und bewegte sich im Bereich von 10-14 Tagen. Zeitgenaue Simulationen mit
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Abbildung 5.3: Rechennetz mit 60 Blo¨cken und etwa 2 Mio. Netzpunkten (dargestellt ist jeder zweite
Netzpunkt)
einer fu¨r die hier untersuchte Problemstellung notwendigen, sehr hohen o¨rtlichen Auflo¨sung
sind demnach nur mit einer entsprechend leistungsfa¨higen Hardware effizient durchfu¨hrbar
und zum jetzigen Zeitpunkt nicht im ta¨glichen Entwurfsprozess praktikabel.
Bei der Netzgenerierung kamen die in Kapitel 3.2.1 abgeleiteten Kriterien zur Anwendung (s.
hierzu auch Wilson [135]). Das Ziel war dabei die korrekte (d.h. nahezu verlustfreie) Ausbrei-
tung der wesentlichen Umfangsmoden der ersten beiden Harmonischen der BPF, da diese das
tonale Feld der Stufe dominieren. Ausschlaggebend fu¨r die Wahl der o¨rtlichen Auflo¨sung war
dabei die ausbreitungsfa¨hige Umfangsmode mit der kleinsten Wellenla¨nge. In diesem Fall war
dies die Mode m = +52 (s. hierzu Tabelle 5.1). Diese Mode besitzt zwei ausbreitungsfa¨hi-
ge Radialmoden, die dazu geho¨renden dimensionslosen, axialen Wellenzahlen liegen fu¨r die
stromab laufende Welle bei κ+52,1 ' 3 und κ+52,2 ' −17, wobei hier die Radialmode mit dem
gro¨ßeren Eigenwert aufgrund der damit verbundenen, kleineren Wellenla¨ngen fu¨r die Netz-
generierung relevant ist. Die jeweiligen Wellenla¨ngen in axialer und in Umfangsrichtung (hier
ebenfalls entdimensionalisiert mit dem mittleren Geha¨useradius rtip) ergeben sich daraus zu
λx/rtip = 2pi/17 = 0.37
und
λϕ/rtip = 2pi/52 = 0.12.
Daraus la¨sst sich die tatsa¨chliche Wellenla¨nge der Sto¨rung in Richtung der Wellenfront berech-
nen:
λ =
λxλϕ√
λ2x + λ2ϕ
= 0.047m
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Fordert man eine Genauigkeit von 1 dB u¨ber eine Ausbreitungsdistanz von ∆x = 0.3 m (dies
entspricht in etwa der Distanz zwischen der Rotorhinterkante und dem Ende des Rechenge-
bietes hinter dem Leitrad), so ergibt sich daraus ein Wert von
1dB · λ
∆x
= 0.16
dB
m
.
Aus dem Diagramm 3.4 (Kapitel 3.2.1) la¨sst sich damit eine fu¨r die geforderte Genauig-
keit notwendige Anzahl von Gitterpunkten in Richtung der Wellenfront abscha¨tzen. Diese
Abscha¨tzung fu¨hrte zu einem Wert von ca. 32 Punkten pro Wellenla¨nge fu¨r die betrachtete
Umfangsmode.
Bei dem verwendeten Rechennetz wurde eine Rotorteilung zwischen Rotor und Leitrad mit
81 Netzpunkten in Umfangsrichtung aufgelo¨st. In radialer Richtung wurden im Bereich des
Rotors 101 Netzpunkte verwendet; fu¨r das Leitrad 71 Netzpunkte. Der Bereich des Leitrades
wurde mit ca. 180 Netzpunkten in axialer Richtung diskretisiert. Mit diesen Werten la¨sst sich
die tatsa¨chlich realisierte Auflo¨sung fu¨r die oben betrachtete Umfangsmode abscha¨tzen. Diese
Auflo¨sung liegt bei ca. 41 Punkten pro Wellenla¨nge und ist damit ho¨her als die oben geforderte.
Damit ist das Rechennetz in der Lage, Drucksto¨rungen mit einer Wellenla¨nge im Bereich einer
halben Rotorschaufelteilung mit einer Genauigkeit von 1 dB von der Rotorhinterkante bis zum
Austrittsrand des Rechengebietes ’auszubreiten’. Diese Forderung wird fu¨r alle Umfangsmo-
den niederer Modenordnung in gleicher Weise erfu¨llt.
Die Auswertungen beschra¨nken sich im Wesentlichen auf das stromab emittierte Schallfeld,
da die ausgepra¨gten U¨berschallgebiete im (transsonischen) Rotor eine Ausbreitung der Druck-
information stromauf verhindern. Deshalb konnte die o¨rtliche Auflo¨sung im Zustro¨mbereich
des Fans und innerhalb des Rotors selbst reduziert werden, um mo¨glichst viele Netzpunkte in
den Bereich der Entstehung und der Ausbreitung des tonalen Schallfeldes, also zwischen Rotor
und Leitrad, zu platzieren.
Bei den hier durchgefu¨hrten Simulationen ist nicht nur die mo¨glichst dissipationsfreie Ausbrei-
tung des Druckfeldes von großer Wichtigkeit, sondern auch die korrekte Erfassung des Entste-
hungsprozesses dieser Drucksto¨rung. Dazu ist eine weitestgehend netzunabha¨ngige Ausbrei-
tung des Rotornachlaufs bis an die Vorderkante des Leitrades zu gewa¨hrleisten. Um dies zu
verifizieren wurde eine Netzstudie durchgefu¨hrt, deren Ergebnis in Abbildung 5.4 zusammen-
gefasst ist. Fu¨r zwei unterschiedliche Rechennetze ist dort die Entwicklung des Rotornach-
laufs stromab der Schaufelhinterkante dargestellt. Verwendet wurde dabei je ein grobes Netz,
welches im dargestellten Abstro¨mbereich des Rotors (bis ca. eine halbe Sehnenla¨nge stromab
des Rotors, gemessen von der Hinterkante) eine Auflo¨sung von i × j × k = 12 × 35 × 55
aufwies und ein feines Netz mit der doppelten Netzpunktzahl in allen drei Raumrichtungen.
Die Nachlauftiefe beider Rechnungen ist vergleichbar, das grobe Netz weist jedoch an allen
axialen Positionen einen aufgrund der gro¨ßeren, numerischen Ungenauigkeiten breiteren, al-
so sta¨rker ausgemischten Nachlauf auf. Insgesamt stimmen die Profilformen jedoch qualitativ
und quantitativ gut miteinander u¨berein. Das Rechennetz der hier vorgenommenen zeitgenau-
en Simulation wurde gegenu¨ber dem oben dargestellten feinen Netz insbesondere in axialer
Richtung nochmals deutlich verfeinert und wies im Abstro¨mbereich des Rotors insgesamt die
1.5-Fache Netzpunktzahl auf. Damit ist eine hinreichend genaue o¨rtliche Auflo¨sung des Nach-
laufs gewa¨hrleistet, wobei die Anforderungen an die Beschreibung der Nachlaufentwicklung
fu¨r akustische Belange im weiteren Verlauf dieses Kapitels quantifiziert werden.
Zusa¨tzlich zu der oben aufgefu¨hrten Netzstudie wurden unterschiedliche Betriebspunkte im
Hinblick auf die Entwicklung der Nachlaufdellen des Rotors untersucht, um den Einfluss von
Abweichungen zwischen gemessenem und dem nachgerechnetem Arbeitspunkt abscha¨tzen
zu ko¨nnen. Dazu wurde bei gleicher Drehzahl der Betriebspunkt der Stufe durch Ent- bzw.
Androsseln vera¨ndert. Selbst bei Massenstroma¨nderungen bis zehn Prozent waren die Unter-
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Abbildung 5.4: Nachlaufentwicklung des Rotors; unterschiedliche Rechennetze im Vergleich
schiede in der Form des Nachlaufs an verschiedenen, axialen Positionen insgesamt deutlich
geringer als die in Abbildung 5.4 dargestellten und durch unterschiedliche Rechennetze her-
vorgerufenen Abweichungen.
Neben den oben aufgefu¨hrten Netzstudien wurden von Sjitsma [112] die Genauigkeitsanfor-
derungen an die Nachlaufmodellierung speziell vor dem Hintergrund der Rotor-Stator Inter-
aktion und der daraus resultierenden Schallemission quantifiziert. Ein Ergebnis dieser Unter-
suchung ist, dass Unterschiede von ca. 6% (beispielsweise als Abweichung von gemessenen
Werten) in der Beschreibung der wesentlichen Eigenschaften des Nachlaufs (Tiefe und Brei-
te des Geschwindigkeitsdefizits, axiale Ausrichtung etc.) zu Abweichungen in der emittierten
Schalleistung im Bereich von 1 dB fu¨hren. Anders herum bedeutet dies, dass fu¨r eine gefor-
derte Genauigkeit von einem Dezibel in den akustischen Resultaten eine Genauigkeit in der
Beschreibung des Nachlaufs innerhalb der oben angegebenen Grenzen erforderlich ist.
Die Einhaltung dieser Forderung ist letztlich nur durch Vergleiche mit experimentellen Daten
zu u¨berpru¨fen. Bezu¨glich des hier eingesetzten Verfahrens erfolgte dieser Vergleich u.a. von
Weber [131] an einem transsonischen Verdichtergitter. Die dort gezeigten Ergebnisse weisen
eine gute U¨bereinstimmung bezu¨glich des Verlaufs des Totaldruckverlustbeiwertes u¨ber eine
Umfangstraverse etwa eine halbe Gitterteilung stromab des Profils auf. Abweichungen zwi-
schen experimentellen und numerischen Daten wurden in der Verteilung des Abstro¨mwinkels
festgestellt. Ju¨ngere Ergebnisse von Wallscheid [128], durchgefu¨hrt an der bereits vorgestell-
ten gegenla¨ufigen Propfan-Konfiguration CRISP, weisen eine sehr gute U¨bereinstimmung der
gemessenen Nachlaufprofile im Austritt des ersten und des zweiten Rotors im Vergleich zu
den Ergebnissen einer zweidimensionalen, zeitgenauen Simulation auf. Dies wurde anhand
von Laser-Zwei-Fokus Geschwindigkeitsmessungen zwischen den Rotoren und zeitgenauen
Totaldruckmessungen hinter dem zweiten Rotor gezeigt. Die gute U¨bereinstimmung mit den
Messergebnissen ist dabei vor dem Hintergrund der stetigen Weiterentwicklung des numeri-
schen Verfahrens, insbesondere im Bereich der Turbulenzmodellierung zu sehen. Insgesamt
legen die aufgefu¨hrten Untersuchungen den Schluss nahe, dass bei einer ausreichenden o¨rtli-
chen Auflo¨sung die Physik der Nachlaufentstehung und -ausbreitung mit hinreichender Ge-
nauigkeit durch das numerische Verfahren wiedergegeben wird und somit den Anforderungen
zur Untersuchung der sich aus der Nachlaufinteraktion ergebenden, akustischen Pha¨nomene
genu¨gt.
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In das empirische Nachlaufmodell von Sjitsma geht der Widerstandsbeiwert des Profils (hier
des Rotors) mit ein. Dieser wird maßgeblich durch die Grenzschichtentwicklung bestimmt,
welche wesentlich von der Turbulenzmodellierung beeinflusst wird. Die genannte Untersu-
chung zeigt, dass die Genauigkeitsanforderungen an die korrekte Bestimmung des Wider-
standsbeiwerts eher maßvoll sind; bei einem Dezibel Genauigkeit in den akustischen Re-
sultaten sind Abweichungen im Widerstandsbeiwert bis 23% zula¨ssig. Um eine mo¨glichst
gleichma¨ßige Punktverteilung innerhalb der Schaufelpassage zu erzielen, wurden Wandfunk-
tionen an den Festko¨rperra¨ndern zur Modellierung der Grenzschicht benutzt. Dies erscheint
gerechtfertigt, nicht zuletzt aufgrund der von Sjitsma aufgefu¨hrten Studie. Im gesamten Re-
chengebiet wurden dimensionslose Wandabsta¨nde von y+ < 150 realisiert.
Die zeitliche Auflo¨sung bei den durchgefu¨hrten Simulationen lag bei 130 Zeitschritten
fu¨r eine Schaufeldurchgangsperiode des Rotors. Die numerische Abtastrate fu¨r die Rotor-
Durchgangsfrequenz (BPF = 3.76 kHz) betrug damit 488.4 kHz. Daraus ergibt sich nach dem
Abtasttheorem eine maximal auflo¨sbare Frequenz von 244.4 kHz.
Die Periodizita¨t der Rechnung wird anhand des in Abbildung 5.5 gezeigten Massenstromver-
laufs im jeweils betrachteten Schaufelkanal u¨ber mehrere Rotorperioden belegt. Diese Schwan-
kungen werden durch die Relativbewegung der beiden Schaufelreihen zueinander verursacht
und weisen eine nahezu perfekte Periodizita¨t auf. Im Leitradsystem treten die Schwankun-
gen mit der Schaufeldurchgangsfrequenz des Rotors auf, im Rotorsystem mit der des Leitra-
des. Dargestellt sind die letzten acht aller insgesamt gerechneten Perioden. Der Grad der Pe-
riodizita¨t der Lo¨sung spiegelt sich auch in der Darstellung des Stro¨mungsfeldes u¨ber mehre-
re Schaufelpassagen wieder (s. beispielsweise Abbildung 5.8 auf Seite 76). Fu¨r eine derartige
Darstellung muss aufgrund der unterschiedlichen Schaufelzahlen von Rotor und Leitrad der
Zeitversatz von Passage zu Passage mit beru¨cksichtigt werden, da sich das Rechengebiet le-
diglich auf eine einzelne Passage erstreckte. Voraussetzung dafu¨r, dass die derart rekonstruier-
ten Passagen ’zueinander passen’ (d.h. dass keine sprunghaften U¨berga¨nge and den versetzt-
periodischen Ra¨ndern und insbesondere an der Kopplungsebene zwischen Rotor und Stator
zu sehen sind) ist, dass die numerische Lo¨sung zeitlich nahezu perfekt periodisch ist. Die in
der Abbildung 5.8 gezeigten Ergebnisse unterstreichen damit die Qualita¨t der durchgefu¨hrten
zeitgenauen Simulation.
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Abbildung 5.5: Zeitabha¨ngiger Massenstrom, jeweils bezogen auf das zeitl. Mittel
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5.3 Ergebnisse zur Aerodynamik
5.3.1 Stationa¨r
Zum Einstellen des Betriebspunktes in der Simulation (untersucht wurde hier ein Teillastpunkt
bei 85% Drehzahl, vgl. Abbildung 5.1) waren statische Druckprofile in radialer Richtung an
verschiedenen axialen Positionen als Ergebnis von S2M-Auslegungsrechungen des Herstellers
gegeben. Abbildung 5.6 zeigt die Lage dieser Ebenen einschließlich der Bezeichnungen, wie
sie auch im weiteren Verlauf der Arbeit verwendet werden. Das Grenzschichtprofil an Nabe
und Geha¨use wurde in der Rotorzustro¨mung durch einen entsprechenden Totaldruckverlauf
im Einlauf (ptrotin, s. Abb. 5.6) beschrieben. Der Totaldruck am Eintritt betrug außerhalb der
Grenzschicht pt = 1013 hPa bei einer konstanten Totaltemperatur von Tt = 288.15K.
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Abbildung 5.6: Definition der verschiedenen, axialen Ebenen und Vergleich der radialen Druckprofile
mit den Auslegungsdaten an der Station psogvin
Zur U¨berpru¨fung des in der Rechnung eingestellten Arbeitspunktes der Stufe ist zuna¨chst ein
Vergleich zwischen den S2M-Daten und den numerischen Daten erfolgt. Dieser Vergleich ist
beispielhaft fu¨r die axiale Station psogvin ebenfalls in Abbildung 5.6 dargestellt und zeigt eine
gute U¨bereinstimmung des statischen Druckes in einer Ebene zwischen Rotor und Leitrad als
Ergebnis der durchgefu¨hrten Simulation. Das Gleiche gilt fu¨r einen Vergleich der Druckprofi-
le an weiteren axialen Positionen. Wichtiger als der Vergleich mit den (theoretischen) Ausle-
gungsdaten ist jedoch die U¨bereinstimmung der globalen Kenndaten der Stufe (Massenstrom,
Druckverha¨ltnis und Wirkungsgrad) mit den gemessenen Werten. Die entsprechenden Gro¨ßen
sind in Abbildung 5.7 einander gegenu¨bergestellt. Bei Abweichungen zum Auslegungsmas-
senstrom von weniger als einem Prozent stimmen auch die berechneten Betriebspunktdaten
mit den experimentellen Werten sehr gut u¨berein. Der nachgerechnete Betriebspunkt der Stufe
im Kennfeld entspricht also mit hinreichender Genauigkeit dem gemessenen.
Die zeitgenaue Simulation wurde mit den Daten der stationa¨re Vorrechnung initialisiert. Der
Betriebspunkt der zeitgenauen Simulation wies dabei keine nennenswerten Unterschiede zur
stationa¨ren Lo¨sung auf, die mit einem Mischungsebenen-Modell zur Stufenkopplung durch-
gefu¨hrt wurde. Dies war aufgrund der in derartigen Gebla¨sen auftretenden großen Axial-
absta¨nden zu erwarten.
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Abbildung 5.7: Vergleich des Arbeitspunktes mit experimentellen Kennfelddaten
5.3.2 Zeitgenau
Bei der nun folgenden Darstellung und Diskussion der zeitgenauen Simulationsergebnisse
werden die Pha¨nomene vorrangig betrachtet, die bei der Entstehung des tonalen akustischen
Feldes eine wesentliche Rolle spielen. Im Vordergrund steht dabei die Wechselwirkung der
bewegten Rotornachla¨ufe mit der stromab liegenden, stationa¨ren Leitradbeschaufelung.
Die in Abbildung 5.8 dargestellten Momentanverteilungen der Wirbelviskosita¨t auf verschie-
denen Radien vermitteln zuna¨chst einen qualitativen Eindruck von der Nachlaufstruktur und
der beschriebenen Interaktion. Die Lage der dargestellten radialen Schnitte ist in Abbildung 5.6
eingezeichnet (S1-S3). Alle betrachteten Schnittebenen befinden sich dabei im oberen Drittel
der Rotorbeschaufelung, wobei die Rotorabstro¨mung in der Mitte des Stro¨mungskanals durch
die folgende Aufteilung in Kern- und Nebenstrom den nabennahen Bereich des Austrittsleitra-
des beeinflusst.
Auffa¨llig in den Darstellungen ist zuna¨chst die deutlich unterschiedliche Breite und Intensita¨t
der Nachla¨ufe auf den verschiedenen, gezeigten Radien. Der nabennahe Profilschnitt zeigt
im Vergleich zu den geha¨usena¨heren Schnitten ho¨here Werte der turbulenten Viskosita¨t und
einen deutlich breiteren Nachlauf. Die nabennahen Profilschnitte sind dabei durch eine gro¨ße-
re Umlenkung gekennzeichnet, die Grenzschichten sind entsprechend sta¨rker belastet als die
der geha¨usenahen Schnitte. Dort erfolgt die Energiezufuhr im Wesentlichen u¨ber die Verdich-
tungssto¨ße, die im hier betrachteten Teillastpunkt (noch) nicht so stark ausgepra¨gt sind. Dies
kommt auch in den radialen Verla¨ufen des Totaldruckverha¨ltnisses u¨ber den Rotor zum Aus-
druck, die im geha¨usenahen Bereich ein vermindertes Druckverha¨ltnis aufweisen (die entspre-
chenden Verla¨ufe werden in Kapitel 6.2.1 gezeigt und dort ausfu¨hrlicher diskutiert).
Auf dem geha¨usenahen Schnitt (’S1’ mit rrel ' 0.9) ist ein Gebiet hoher Verluste zu erkennen
- die Verluste sind u.a. proportional zur gezeigten turbulenten Viskosita¨t -, die auf eine druck-
seitige Stro¨mungsablo¨sung im vorderen bis mittleren Profilbereich des Stators zuru¨ckzufu¨hren
sind (’A’). Die Ablo¨sung fluktuiert mit der Frequenz der auf die Leitradvorderkante auftreffen-
den Rotornachla¨ufe. Dabei fu¨hrt das Geschwindigkeitsdefizit im Nachlauf in diesem Fall zu
einer verbesserten, nahezu inzidenzfreien Zustro¨mung zum Leitrad. Die grundsa¨tzlich negati-
ve Inzidenz, die fu¨r die gezeigte Stro¨mungsablo¨sung verantwortlich ist, wird damit kurzzeitig
ausgeglichen. Die Ablo¨sung verschwindet und das Verlustgebiet wird mit der Grundstro¨mung
stromab transportiert, bis der Nachlauf die Vorderkante passiert hat und die nachlauffreie Zu-
76 Kapitel 5. Gebla¨sestufensimulation
Abbildung 5.8: Momentane Verteilung der Wirbelviskosita¨t auf verschiedenen Radien (zur Lage der
radialen Schnitte siehe Abbildung 5.6, S1 - S3)
stro¨mung erneut zu der gezeigten Stro¨mungsablo¨sung fu¨hrt. Das Ablo¨segebiet selbst indu-
ziert dabei keine zusa¨tzlichen ’To¨ne’ im Sinne ausbreitungsfa¨higer Druckmuster, da dieses
Pha¨nomen ortsfest im Leitrad auftritt und sich lediglich axial verschiebt (also nicht die fu¨r
die Ausbreitungsfa¨higkeit notwendige Rotation aufweist). Die fu¨r das tonale Schallfeld ver-
antwortlichen Drucksto¨rungen werden durch das beschriebene Verlustgebiet zumindest nicht
dominierend beeinflusst. Diese Aussage kann anhand der in radialer Richtung aufgetragenen
Druckamplituden einzelner Moden hinter dem Leitrad besta¨tigt werden, welche auf dem ent-
sprechenden Radius keine deutlichen, direkt auf das Verlustgebiet zuru¨ckzufu¨hrenden Aus-
pra¨gungen (Abfa¨lle, Erho¨hungen etc.) aufweisen. Die entsprechenden Verteilungen sind in Ka-
pitel 6.2.3 aufgefu¨hrt und werden dort noch ausfu¨hrlicher diskutiert.
Weiterhin sind in der Abbildung 5.8 regelma¨ßige Modulationen des Nachlaufs zu erkennen
(’M’). Diese sind fu¨r den nabenna¨chsten dargestellten Schnitt bei rrel = 0.6 am deutlichsten
ausgepra¨gt, jedoch auch in Geha¨usena¨he bei ca. 90% relativer Kanalho¨he vorhanden. Die Mo-
dulationen sind durch lokal erho¨hte Werte der turbulenten Viskosita¨t im Nachlauf gekenn-
zeichnet. Die Frequenz dieser Modulation korreliert mit der Schaufeldurchgangsfrequenz des
Leitrades im Relativsystem des Rotors. Damit ist die Sto¨rung zwangserregt und nicht beispiels-
weise durch eine Karmansche Wirbelstraße selbstinduziert (die Frequenz einer solchen selbst-
induzierten Sto¨rung la¨ge um nahezu eine Gro¨ßenordnung u¨ber der hier beobachteten, dies
zeigt ein Vergleich der entsprechenden Strouhalzahlen beider Pha¨nomene). Die Ursache dieser
Variationen sind stromauf laufende Drucksto¨rungen, die am Leitrad entstehen und zeitlich pe-
riodisch auf die Hinterkante des Rotors auftreffen. Da diese Sto¨rungen durch die Wechselwir-
kung mit dem Leitrad entstehen, erzeugen diese Nachlaufmodulationen keine Sto¨rungen mit
einer vera¨nderten Frequenz in deren erneuter Wechselwirkung mit dem Leitrad. Deutlich wird
dies beim Betrachten einer zeitlichen Sequenz. Darin zeigt sich, dass die Vorderkante dersel-
ben Leitradschaufel immer den gleichen Nachlaufzustand erfa¨hrt, wobei mit Nachlaufzustand
die zuvor beschriebenen Gebiete lokal erho¨hter oder erniedrigter Werte der Wirbelviskosita¨t
gemeint sind.
Die oben diskutierten, stromauf laufenden Drucksto¨rungen zwischen Fanrotor und Leitrad
sind in den Abbildungen 5.9 und 5.10 dargestellt. Die Konturen stellen die Drucksto¨rungen
als Abweichungen vom zeitlichen Mittelwert dar. Das gezeigte Druckmuster bewegt sich in
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Richtung der eingezeichneten Pfeile stromauf fort und wird im Absolutsystem mit der Schau-
feldurchgangsfrequenz des Rotors (1BPF) wahrgenommen. Neben der zuvor beschriebenen
Wechselwirkung mit der Rotorhinterkante soll anhand der Darstellungen eine weitere Aussa-
ge qualitativ besta¨tigt werden: Bei transsonischen Gebla¨sen spielt das durch die Rotor/Stator
Wechselwirkung entstehende Druckfeld stromauf des Rotors praktisch keine Rolle mehr und
das akustische Feld wird dort von anderen La¨rmanteilen dominiert. Neben den Sto¨rdruckfel-
dern sind dazu in den Abbildungen ebenfalls die Machzahlen im Relativsystem des Rotors
dargestellt, wobei die lokalen U¨berschallgebiete farblich gekennzeichnet sind.
Abbildung 5.9: Machzahl (links) und stromauf laufende Drucksto¨rung (rrel = 0.6)
Der nabenna¨here Schnitt (Abbildung 5.9) wird subsonisch angestro¨mt, ein schwacher Verdich-
tungsstoß beendet die saugseitige Beschleunigung in den U¨berschall bereits im vorderen Profil-
bereich. Das so entstandene U¨berschallgebiet ist o¨rtlich auf die Umgebung der Vorderkante be-
schra¨nkt. An den Konturen der Drucksto¨rungen im rechten Bild erkennt man deutlich, dass in
Konsequenz zumindest ein Teil der stromauf laufenden Druckinformationen durch die Rotor-
passage gelangt (’I’) und sich stromauf weiter ausbreitet. Die Drucksto¨rungen werden jedoch
durch numerische Einflu¨sse relativ schnell dissipiert, da das Rechennetz im Bereich des Rotors
nicht die notwendige o¨rtliche Auflo¨sung aufweist. Nahe des Geha¨uses wird die Ausbreitung
der Druckinformationen stromauf vollsta¨ndig durch das ausgepra¨gte U¨berschallgebiet unter-
bunden (Abbildung 5.10). An dieser Stelle sei noch einmal darauf hingewiesen, dass viele der
beschriebenen Pha¨nomene nur bei gekoppelt durchgefu¨hrten Simulationen sichtbar sind. Ins-
besondere die Vera¨nderung der Intensita¨t des Rotornachlaufs durch die am Leitrad induzierten
und stromauf laufenden Sto¨rungen ist mit linearisierten Verfahren aufgrund der zwangla¨ufig
isolierten Betrachtung einer einzelnen Schaufelreihe nicht zu erfassen.
Nach einer zuna¨chst qualitativen, pha¨nomenologischen Beschreibung der Nach-
lauf/Profilwechselwirkung werden nun die auf dem Leitrad hervorgerufenen Druckschwan-
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Abbildung 5.10: Machzahl (links) und stromauf laufende Drucksto¨rung (rrel = 0.9)
kungen diskutiert, da diese das aus der Stufe austretende Schallfeld maßgeblich bestimmen.
Diese Druckschwankungen sind in den Abbildungen 5.11 - 5.13 dargestellt. Die Werte wurden
jeweils auf einem mittleren Radius des Leitrades ’gemessen’ und sind in die Frequenzanteile
der ersten bis dritten Harmonischen der Blattfolgefrequenz des Rotors (1BPF-3BPF) zerlegt.
Bei allen Frequenzen sind die Amplituden erwartungsgema¨ß im vorderen Profilbereich am
sta¨rksten ausgepra¨gt. Der zuna¨chst rein kinematische Effekt der Verschiebung des Stau-
punktes durch den Nachlauf und dem damit verbundenen Druckanstieg ist dabei auf die
ersten 2% − 5% des Profils, also den unmittelbaren Vorderkantenbereich beschra¨nkt. Diese
Staupunktverschiebung verursacht Druckamplituden, die fu¨r alle drei Frequenzen um ca.
10 dB-15 dB ho¨her sind als die restlichen Druckschwankungen, welche im Wesentlichen die
Fortpflanzung der an der Vorderkante induzierten Drucksto¨rung und deren Interferenz mit
benachbarten Schaufeln wiedergeben. Die beschriebenen Schwankungen entlang des Profils
lassen sich auch fu¨r den reibungsfreien Fall bei der Wechselwirkung einer harmonischen
Drucksto¨rung mit einer ebene Platte beobachten und sind ein typisches Interferenzpha¨nomen.
Die U¨berlagerung von Sto¨rungen mit gleicher Frequenz aber unterschiedlicher Wellenla¨nge
und Phasenlage a¨ußert sich in starken Variationen der Amplitude entlang des Profils, die hier
bei allen Frequenzen zu beobachten sind und mit steigender Frequenz zunehmen.
Die Pegel entlang des Profils fu¨r die Frequenzen 1BPF und 2BPF schwanken zwar sehr stark,
zeigen jedoch im Mittel auch im hinteren Profilbereich a¨hnliche Werte. Im Gegensatz dazu
fallen die Druckamplituden nahe der Profilhinterkante fu¨r die Frequenz 3BPF im Vergleich zu
den Messdaten deutlich ab, insbesondere auf der Druckseite (Abbildung 5.13). Diese Frequenz
ist bereits sehr hoch und mit kleinen Wellenla¨ngen verbunden, die durch das Rechennetz nicht
mehr ausreichend aufgelo¨st werden, sodass der starke Amplitudenabfall ho¨chstwahrscheinlich
numerisch bedingt ist.
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Neben den Simulationsergebnissen sind in den Abbildungen die entsprechenden Messdaten
dargestellt, wobei die eingeschra¨nkte Vergleichbarkeit der Ergebnisse aufgrund der unter-
schiedlichen Leitradgeometrie bereits diskutiert wurde. Geht man davon aus, dass die wesent-
lichen Charakteristika der Nachlaufinteraktion aufgrund der A¨hnlichkeit beider Geometrien
prinzipiell vergleichbar sind, la¨sst die Gegenu¨berstellung mit den experimentellen Daten fol-
gende Aussagen zu:
• Sowohl die experimentellen Daten als auch die numerischen Ergebnisse zeigen deutliche
Amplitudenschwankungen entlang des Profils. Diese Schwankungen sind zwar anders
verteilt, die ho¨he der Schwankungen sind jedoch vergleichbar.
• Qualitativ zeigen sich deutliche Gemeinsamkeiten bezu¨glich der Anzahl der Maxima und
Minima, insbesonders bei den Frequenzen 1BPF und 2BPF .
• Die ho¨chsten Druckamplituden treten sowohl bei den numerischen als auch bei den ex-
perimentellen Daten nahe der Vorderkante auf. Dabei konnte die Vorderkante selbst nicht
mit Messaufnehmern bestu¨ckt werden, die Messwerte legen jedoch einen weiteren An-
stieg der Amplituden nahe, wenn man sich der Vorderkante weiter na¨hert.
• Die Ho¨he der Druckamplituden nahe der Vorderkante ist fu¨r alle drei Frequenzen in
Messung und Rechnung vergleichbar. Dies la¨sst den Schluss zu, dass auch die Form des
Nachlaufs in Simulation und Experiment vergleichbar ist, wenn man davon ausgeht, dass
sich die dominierenden Anteile der durch den Nachlauf hervorgerufenen Drucksto¨run-
gen auf diese drei Frequenzen verteilen.
• Insbesonders die Amplituden der Frequenz 3BPF zeigen ausgepra¨gte Spitzen mit ge-
ringer o¨rtlicher Ausdehnung, wobei der Abstand der Aufnehmer zueinander deutlich
gro¨ßer als die Ausdehnung dieser Extrema ist. Diese ’kurzwelligen’ Schwankungen wer-
den dadurch im Experiment nur unzureichend erfasst.
Simulation (LNR2, DCA)
Experiment (datum Fan)
DruckseiteSaugseite
SPL [dB]
∆=10 dB
rel. axiale Position auf dem Profil x/c Hinterkante DSHinterkante SS
Abbildung 5.11: Profildruckschwankungen auf dem Leitrad im Mittelschnitt (1BPF )
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Experiment (datum Fan)
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rel. axiale Position auf dem Profil x/c Hinterkante DSHinterkante SS
Simulation (LNR2, DCA)
Abbildung 5.12: Profildruckschwankungen auf dem Leitrad im Mittelschnitt (2BPF )
Simulation (LNR2, DCA)
Experiment (datum Fan)
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Abbildung 5.13: Profildruckschwankungen auf dem Leitrad im Mittelschnitt (3BPF )
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5.4 Ergebnisse zur Aeroakustik
5.4.1 Charakterisierung des akustischen Feldes
In Tabelle 5.1 ist eine Auswahl aller mo¨glichen Umfangsmoden der untersuchten Gebla¨sestu-
fe zusammengefasst. Diese ergeben sich direkt aus dem Schaufelzahlverha¨ltnis der beteiligten
Schaufelreihen. Die ausbreitungsfa¨higen Moden, die fu¨r die Schallabstrahlung ins Fernfeld ei-
ne Rolle spielen und im Rahmen dieser Arbeit untersucht wurden, sind dort unterstrichen.
k = −3 k = −2 k = −1 k = 0 k = 1
1BPF (n = 1) -148 -90 -32 26 84
2BPF (n = 2) -122 -64 -6 52 110
3BPF (n = 3) 96 -38 20 78 136
4BPF (n = 4) -70 -12 46 104 162
Tabelle 5.1: Umfangsmoden nach Tyler und Sofrin (aus Gleichung 2.28 mit B=26 und V=58), hervorge-
hoben sind die im Rahmen dieser Arbeit untersuchten, ausbreitungsfa¨higen Umfangsmo-
den
Zuna¨chst soll der Nachweis erfolgen, dass die angegebenen Moden auch tatsa¨chlich im be-
rechneten Stro¨mungsfeld enthalten sind. Diese U¨berpru¨fung ist, insbesondere vor dem Hin-
tergrund der Beschra¨nkung des Rechengebietes auf jeweils eine Schaufelpassage, wichtig. Um
die Existenz der einzelnen Moden nachzuweisen, wurde zuna¨chst, basierend auf der zeitpe-
riodischen Lo¨sung, der volle Schaufelkranz (also 58 Leitradpassagen und 26 Rotorpassagen)
zu einem Zeitpunkt rekonstruiert und eingefroren. Anschließend wurde das Druckfeld an ver-
schiedenen axialen Positionen und auf verschiedenen Radien unabha¨ngig voneinander einer
harmonischen Analyse in Umfangsrichtung unterzogen. Die Ergebnisse dieser Analyse sind
fu¨r die axialen Positionen psogvin und psogvex (vgl. Abb. 5.6), also vor und hinter dem Leitrad,
in Abbildung 5.14 zusammengefasst. Die so berechneten Spektren enthalten die Anteile al-
ler Azimutalmoden, wobei die einzelnen Moden den entsprechenden Frequenzen zuzuordnen
sind.
In den Ergebnissen zeigt sich zuna¨chst, dass nahezu alle tabellarisch aufgefu¨hrten Umfangs-
moden mit deutlichen Amplituden in den gezeigten Spektren vorhanden sind. Der Wertebe-
reich von Umfangsharmonischen bis zu m = +70 zeigt dabei in etwa diejenigen Umfangs-
moden, die realistischerweise durch das verwendete Rechennetz aufgelo¨st werden ko¨nnen.
Bemerkenswert ist, dass auch die Umfangsmoden m = −12 und m = +46 in den Spektren
mit ausgepra¨gten Amplituden auftauchen, obwohl die Frequenzen dieser Moden bereits sehr
hoch sind (4BPF ) und numerisch nur noch mit vergleichsweise wenigen Zeitschritten auf-
gelo¨st werden. Es wird ebenfalls deutlich, dass sich das Spektrum der Umfangsmoden vor
und hinter dem Leitrad zwar qualitativ nicht a¨ndert, die Amplituden einzelner Moden jedoch
deutlich vera¨nderte Werte aufweisen.
So zeigen die Spektren in Abbildung 5.14 u.a. ausgepra¨gte Amplituden derjenigen Umfangs-
moden, die mit der Anzahl der Leitradschaufeln V = 58 korrelieren. Sowohl vor (’B’) als auch
hinter dem Leitrad (’A’) werden diese Amplituden durch das Potentialfeld des Stators verur-
sacht. Zur Verdeutlichung ist dazu in der Abbildung 5.15 das momentane Druckfeld im Bereich
des Leitrades dargestellt. Das gezeigte Feld entha¨lt neben dem (zeitlich unvera¨nderlichen) po-
tentialtheoretischen Druckfeld auch die durch die Schaufelreihen-Wechselwirkung verursach-
ten, zeitabha¨ngigen Anteile. Aus dem gesamten Stro¨mungsfeld wurden sowohl die momenta-
nen als auch die zeitgemittelten Anteile in Umfangsrichtung an verschiedenen axialen Positio-
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Abbildung 5.14: Momentane Azimutalmodenspektren vor (psogvin) und hinter (psogvex) dem Leitrad
auf verschiedenen Radien, die Zuordnung zu den jeweiligen Frequenzen kann Tabel-
le 5.1 entnommen werden
nen extrahiert. Die Ergebnisse sind im rechten Diagramm der gleichen Abbildung aufgefu¨hrt.
Zuna¨chst wird der Druckverlauf an der axialen Position ’X’ (vgl. Abb. 5.15) betrachtet. Diese
Position befindet sich im Abstand von ca. einer Sehnenla¨nge stromauf des Stators und ist in
der Abbildung 5.15 eingezeichnet. Wa¨hrend die momentanen Druckschwankungen wesent-
lich durch die stromauf laufende Drucksto¨rung mit der Modenordnung m = −32 bestimmt
werden (s. rechtes Diagramm in der Abbildung 5.15, dicke schwarze Linie), zeigen die zeitge-
mittelten Gro¨ßen eine nahezu konstante Druckverteilung in Umfangsrichtung (du¨nne schwar-
ze Linie), also ein kaum wahrnehmbares Potentialfeld. An der Position ’Y’ zeigt sich aufgrund
der Beschleunigung im Bereich des Nebenstroms zuna¨chst ein niedrigeres mittleres Druckni-
veau (die Position ’X’ befindet sich stromauf der Aufteilung in Haupt- und Nebenstrom). Die
instantanen Verla¨ufe weisen zwar insgesamt kleinere Schwankungen als an der Position ’X’
auf, die zeitabha¨ngigen Sto¨rungen u¨berlagern sich jedoch dem deutlich sta¨rker ausgepra¨gten
Potentialfeld nahe des Profils. Durch diese U¨berlagerung erscheint das Sto¨rfeld an der Position
’Y’ deutlich geringer, der Verlauf ist jedoch stark zeitabha¨ngig, sodass zu einem anderen Zeit-
punkt am betrachteten Ort die instantanen Verteilungen Schwankungen in a¨hnlicher Gro¨ße
wie an ’X’ aufweisen. Im Austritt des Leitrads (Position ’Z’) ist das Potentialfeld des Stators bei
vergleichbarem Abstand zum Profil wie stromauf (Position ’Y’) deutlich sta¨rker spu¨rbar: Die
entsprechenden Druckschwankungen mit der Modenordnung m = V = +58 sind in Ihrer Am-
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plitude vergleichbar mit denen der Interaktionsmode m = −32 stromauf des Leitrades. Auch
dies la¨sst sich anhand der in Abbildung 5.14 gezeigten Spektren belegen (vgl. Pegel ’E’ und
’F’).
Die Wechselwirkung des Potentialfeldes des Leitrades mit dem Rotor stromauf ist, wie oben
gezeigt, auf Grund des großen Axialabstandes von Lauf- und Leitrad - auch fu¨r aeroakustische
Belange - vernachla¨ssigbar. Zudem ist dieses Druckfeld selbst ortsfest und spielt damit fu¨r das
akustische Feld ebenfalls keine Rolle.
Abbildung 5.15: Momentanes Druckfeld vor und hinter dem Leitrad (links) und daraus extrahierte
Druckverteilungen in Umfangsrichtung auf einem mittleren, radialen Schnitt (rechts)
Anders ist dies bei der Umfangsmode m=+26, welche die einzige ausbreitungsfa¨hige Umfangs-
mode bei der Frequenz 1BPF repra¨sentiert und damit deutlich die Schallemission der gesamten
Stufe bestimmt. Vor dem Leitrad wird diese Umfangsmode durch das rotierende Potentialfeld
des Rotors verursacht (vgl. Kapitel 2.2.3). Insbesondere im geha¨usenahen Bereich erfa¨hrt diese
Mode innerhalb der Leitradpassage eine Amplitudenerho¨hung von teilweise mehr als 10 dB
(vgl. Abb. 5.14, rrel = 0.7). Dieser Effekt kann durch die Betrachtung der Wechselwirkung
zwischen Rotornachlauf und Leitradbeschaufelung erkla¨rt werden. Diese Interaktion wurde
bereits an verschiedenen Stellen eingehend untersucht und dokumentiert, deren Pha¨nome-
nologie wird u.a. von Kerrebrock und Mikolajczak [67], Valkov et al. [122], Hodson [57] und
Walker [129] beschrieben. Die hier beobachteten und im Folgenden beschriebenen Pha¨nome-
ne sind grundsa¨tzlich in U¨bereinstimmung mit den in der Literatur aufgefu¨hrten Ergebnissen
und in der Abbildung 5.16 dargestellt: Die momentane Position des Rotornachlaufs ist an den
erho¨hten Werten der Wirbelviskosita¨t zu erkennen (linkes Bild). Der Nachlauf selbst bewegt
sich konvektiv mit der Grundstro¨mung. Diese Konvektion erfolgt saugseitig beschleunigt, so-
dass es zu einer Verscherung des Nachlaufs innerhalb der Leitradpassage kommt. Druckseitig
sind die Geschwindigkeitsvektoren im Nachlaufbereich auf das Profil (und damit transversal
zur Hauptstro¨mungsrichtung) gerichtet (negative-jet). Der damit verbundene Aufstauvorgang
an der Profiloberfla¨che fu¨hrt zu lokal erho¨hten Druckwerten, die im rechten Bild zu erkennen
sind (vgl. Kerrebrock und Mikolajczak). Die Position des Rotornachlaufs ist in beiden Abbil-
dungen identisch. Neben der auf das Profil gerichteten Geschwindigkeitssto¨rung bildet sich
typischerweise in der Umgebung dieses jets ein Wirbelpaar (s. Abb. 5.16, links). Das sich auf
die Druckseite zu bewegende Fluid muss mit Material aus der Kernstro¨mung aufgefu¨llt wer-
den. Nahe der Saugseite bewegt sich dabei Fluid von beiden Seiten aus der Kernstro¨mung auf
die transversal zur Hauptstro¨mung gerichtete, nachlaufgesto¨rte Stro¨mung zu. Dieser Nach-
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stro¨mvorgang im Bereich des vom Profil weg gerichteten wake slips innerhalb der Rotorpassage
fu¨hrt schließlich zu einem Druckminimum auf der Saugseite.
Die beschriebenen Gebiete niedrigen und hohen Druckes bewegen sich mit der Konvektion des
Nachlaufs durch die Passage und treffen hinter dem Leitrad zeitlich versetzt aufeinander. Dort
formieren sie sich zu einem mit dem Rotor rotierenden Druckmuster mit der Modenordnung
m = +26 und bilden damit einen ausgepra¨gten akustischen Dipol nahe der Leitradhinterkante.
Das Druckfeld dieses Dipols ist dabei deutlich sta¨rker als das vor dem Leitrad spu¨rbare Poten-
tialfeld des Rotors. Eine Amplitudenerho¨hung der Mode m=+52 hinter dem Leitrad ist hier
ebenfalls zu beobachten (Abbildung 5.14, unteres Diagramm, Ausschnitt ’D’) und prinzipiell
auf die gleiche Art und Weise erkla¨rbar.
hoher Druck
niedriger Druck
-
+
170.445
-
+
Nachlauf Rotor
Max.Min.
νt
Abbildung 5.16: Nachlaufwechselwirkung am Leitrad: Momentanwerte der Wirbelviskosita¨t und Vek-
toren der Geschwindigkeitssto¨rung (links); Fluktuationsfeld des Druckes (rechts)
In der Abbildung 5.17 ist noch einmal qualitativ veranschaulicht, wie sich das akustische Feld
vor und hinter dem Leitrad fu¨r die Frequenzen von 1BPF und 2BPF vera¨ndert. Bei der Frequenz
1BPF dominiert stromauf des Leitrades die (nicht ausbreitungsfa¨hige) Mode m=-32, welche
sich gegen die Rotationsrichtung des Rotors stromauf fortbewegt. Diese Drucksto¨rung wur-
de im vorigen Kapitel bereits diskutiert (vgl. Abbildung 5.9 und Abbildung 5.10) und war die
Ursache der gezeigten Modulationen der Nachlaufintensita¨t des Rotors. Hinter dem Leitrad
wird das Spektrum wesentlich von der stromab ausbreitungsfa¨higen Mode m=+26 dominiert.
Diese Aussage la¨sst sich auch quantitativ anhand der gezeigten Amplitudenverteilungen bei
rrel = 0.7 besta¨tigen (Abbildung 5.14, unteres Diagramm, Ausschnitt ’C’). Die Mode m=-32
weist vor dem Leitrad (psogvin) eine um ca. 5 dB-7 dB gro¨ßere Amplitude auf, als die Mode
m=+26; diese Aussage kehrt sich hinter dem Leitrad um. Fu¨r die Frequenz 2BPF zeigen sich
in den qualitativen Darstellungen (Abbildung 5.17, rechts) die fu¨r die entsprechenden Um-
fangsmode charakteristischen Druckmuster, wobei hier die Umfangsmode mit der doppelten
Rotorschaufelzahl (m=2B=+52) hinter dem Leitrad am deutlichsten in den Ergebnissen zum
Ausdruck kommt. Stromauf des Leitrades u¨berlagern sich die verschiedenen Umfangsmoden
dieser Frequenz (im Wesentlichen m=-64, m=-6 und m=+52, s. Tabelle 5.1) und fu¨hren zu dem
dargestellten Interaktionsmuster stromauf des Leitrades.
Bisher erfolgte lediglich die Betrachtung einzelner Umfangsmoden auf verschiedenen Radien.
Die dreidimensionale Struktur des akustischen Feldes wurde dabei nicht mit in Betracht gezo-
gen. Fu¨r weiterfu¨hrende Analysen wurden die radialen Profile des Sto¨rdrucks der einzelnen
Umfangsmoden in die Anteile der jeweiligen radialen Harmonischen zerlegt. Die Amplituden
der ausbreitungsfa¨higen Radialmoden an der Kopplungsebene zwischen dem aerodynami-
schen und dem akustischen Modell (vgl. Abbildung 2.1) sind, zusammen mit den entsprechen-
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Abbildung 5.17: Momentanes Sto¨rdruckfeld der Frequenz 1BPF und 2BPF im Bereich des Leitrades
(Mittelschnitt)
den axialen und radialen Eigenwerten, ein wesentliches Ergebnis der in Kapitel 2.3 beschrie-
benen und hier angewendeten Modellkopplung (Modenanalyse der numerischen Daten). Von
Interesse soll nun nur noch das aus der Kopplungsebene austretende und ausbreitungsfa¨hige
akustische Feld im Nebenstrom sein.
Die Ergebnisse der Modenanalyse sind in Abbildung 5.18 aufgefu¨hrt. Dargestellt sind dort die
Schalldruckpegel der ausbreitungsfa¨higen Radialmoden am Geha¨use. Zuna¨chst zeigt sich, dass
alle direkt mit der Rotorteilung korrelierenden Umfangsmoden (m=+26, m=+52, m=+78) da-
durch gekennzeichnet sind, dass sie aufgrund der vergleichsweise kleinen Wellenla¨ngen sehr
nahe an cut-off sind und somit wenig ausbreitungsfa¨hige Radialmoden aufweisen. Fu¨r die Fre-
quenz 1BPF ist lediglich eine einzelne Radialmode ausbreitungsfa¨hig, die na¨chst ho¨here Har-
monische besitzt zwei ausbreitungsfa¨hige Radialmoden. Dabei zeigt sich, dass die Amplituden
dieser Moden im Vergleich zu den ’typischen’ Interaktionsmoden (m=-6, m=+20 etc.) zumin-
dest fu¨r die zweite Harmonische der BPF lokal teilweise deutlich gro¨ßer sind.
Interessant ist an dieser Stelle der Vergleich mit den Ergebnissen eines linearisierten numeri-
schen Verfahrens, das grundsa¨tzlich in gleicher Weise in der Lage ist, die dargestellten Moden
bei entsprechender ra¨umlicher Auflo¨sung korrekt zu erfassen. Die Ergebnisse fu¨r die beiden
Umfangsmoden m=+52 und m=-6 sind ebenfalls in der Abbildung 5.18 eingetragen, Einzelhei-
ten zu den Simulationen werden von Coupland [19] beschrieben. Auch in den mit dem linea-
risierten Verfahren berechneten Ergebnissen dominiert die Mode m=+52, wobei die Amplitude
der ersten radialen Harmonischen µ = 1 im Vergleich zu den hier berechneten Werten um ca.
5 dB niedriger vorhergesagt wird. Die Werte der zweiten radialen Harmonischen µ = 2 zei-
gen nahezu identische Pegel. Die andere relevante Umfangsmode m=-6 weist insgesamt acht
ausbreitungsfa¨hige Radialmoden auf. Die Pegel der einzelnen radialen Harmonischen sind fu¨r
beide Verfahren vergleichbar und relativ gleichma¨ßig auf die einzelnen Moden verteilt. Die
gro¨ßten Abweichungen zwischen beiden Verfahren liegen in einem Bereich von ca. 4 dB-5 dB
fu¨r die siebte und achte radiale Harmonische. Wichtig ist an dieser Stelle festzuhalten, dass der
generelle Trend (minimaler Wert bei µ = 5, maximaler Wert bei µ = 8) von beiden Verfahren
in vergleichbarer Art und Weise vorausgesagt wird. Die Darstellung der Schalldruckpegel an
einer beliebigen radialen Position (hier am Geha¨use) wurde an dieser Stelle gewa¨hlt, um ledig-
lich die Anregung der einzelnen radialen Moden beider Verfahren im Verha¨ltnis zueinander
aufzuzeigen und la¨sst keine Aussage u¨ber die Schallintensita¨t der einzelnen Harmonischen zu.
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Ebenfalls aufgefu¨hrt sind alle wesentlichen Radialmoden der Frequenz 3BPF, deren Pegel be-
reits deutlich unter denen der zweiten Harmonischen liegen. Insbesondere die Umfangsmo-
den niederer Modenordnung sind durch viele (fu¨r die gezeigte Mode insgesamt elf) ausbrei-
tungsfa¨hige Radialmoden gekennzeichnet, deren einzelne Pegel hier zwar um maximal 10 dB
untereinander variieren, jedoch keine deutlich dominierende Mode aufweisen.
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Abbildung 5.18: Verteilung der Schalldruckpegel am Geha¨use auf die einzelnen Radialmoden aller un-
tersuchten und ausbreitungsfa¨higen Umfangsmoden und Vergleich mit den Ergebnis-
sen von Coupland [19]
5.4.2 Ausbreitungsrechnungen im Nebenstrom und
Vergleich mit experimentellen Daten
Um die numerischen Ergebnisse den experimentellen Daten gegenu¨berstellen zu ko¨nnen, wur-
den basierend auf den im vorigen Abschnitt gezeigten Ergebnissen der Modenanalyse Aus-
breitungsrechnungen mit einem vorhandenen analytischen Verfahren (Rienstra [93], s. Ka-
pitel 2.2.2) durchgefu¨hrt, deren Ergebnisse im Folgenden diskutiert werden. Diese Ausbrei-
tungsrechnungen ermo¨glichen dabei den Vergleich der Schalldruckpegel am Geha¨use an den
tatsa¨chlich vermessenen axialen Positionen, wobei der Einfluss der vera¨nderlichen Kanalgeo-
metrie im Rigversuch beru¨cksichtigt wird.
Detailliertere Betrachtungen konzentrieren sich beispielhaft auf die Frequenz 2BPF mit den
jeweils relevanten Umfangsmoden, die wesentlichen Ergebnisse fu¨r die Frequenzen 1BPF und
3BPF sind am Ende des Kapitels ebenfalls aufgefu¨hrt. In den beiden Diagrammen der Abb. 5.20
sind zuna¨chst die axialen Wellenzahlen der Moden m=+52 und m=-6 aufgefu¨hrt. Die Werte
sind mit der axialen Position im Nebenstrom parametrisiert. Dabei kennzeichnen die einge-
zeichneten Kreise die jeweiligen Werte an den axialen Positionen, an denen die Kopplung an
die CFD-Daten erfolgte.
Fu¨r die Umfangsmode m=-6 liegen die axialen Wellenzahlen der Radialmoden niederer Ord-
nung (µ = 1 − 3) sehr dicht beieinander bei absoluten Werten von 35 − 40. Die A¨nderung
des Du¨senquerschnittes entlang der axialen Position fu¨hrt zu einer Vera¨nderung der Eigen-
werte, erkennbar in den Diagrammen an den Werten der cutoff -Moden mit komplexen, axialen
Wellenzahlen. Die A¨nderung der Du¨sengeometrie wirkt sich u.a. so auf die Eigenwerte aus,
dass die nicht ausbreitungsfa¨hige Radialmode mit der jeweils ho¨chsten Radialmodenordnung
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(κ−6,9 bzw. κ+52,3) ab einer bestimmten axialen Position aufgrund der Erweiterung des Kanal-
querschnittes ausbreitungsfa¨hig wird. Die Grundstro¨mung entlang der Du¨se wird dabei durch
die stetige Querschnittserweiterung stromab verzo¨gert, gleichzeitig a¨ndern sich aufgrund der
Radiena¨nderung der Geometrie die radialen Eigenwerte, sodass die Auswertung der Dispersi-
onsbeziehung schließlich zu reellen Eigenwerten und damit ausbreitungsfa¨higen Radialmoden
fu¨hrt.
Die aufgefu¨hrten axialen Wellenzahlen zeigen ebenfalls, dass in diesem Fall die ausbrei-
tungsfa¨hige Radialmode mit der jeweils ho¨chsten Modenordnung im Gegensatz zu den Ra-
dialmoden niederer Ordnung negative (aber reelle) Wellenzahlen besitzt. Diese so genann-
ten Blockierungsmoden sind dadurch gekennzeichnet, dass ihr Phasenvektor entgegen der
Stro¨mungsrichtung zeigt. Die axiale Phasengeschwindigkeit dieser Mode ist damit langsa-
mer als die mittlere Geschwindigkeit der Grundstro¨mung, wobei der Informationstransport in
Stro¨mungsrichtung stattfindet, da die Mode aufgrund der hohen Machzahlen zu einem großen
Teil mit der Grundstro¨mung konvektiert wird (s. hierzu beispielsweise Holste [58]).
Die zu beiden Umfangsmoden geho¨rigen radialen Eigenwerte sind in der Tabelle 5.19 aufgeli-
stet. Die dort aufgefu¨hrten Daten sind an der Kopplungsebene stromab des Leitrades berech-
net. Gezeigt sind jeweils die ersten zwo¨lf Werte der Umfangsmoden m=-6 und m=+52 fu¨r die
Frequenz 2BPF.
m=-6 m=+52
αm,1 7.19 55.03
αm,2 11.86 62.14
αm,3 19.44 67.44
αm,4 27.90 72.13
αm,5 36.59 76.26
αm,6 45.39 80.08
m=-6 m=+52
αm,7 54.24 84.79
αm,8 63.12 90.47
αm,9 72.01 96.75
αm,10 80.92 103.48
αm,11 89.84 110.55
αm,12 98.77 117.89
Abbildung 5.19: Radiale Eigenwerte αm,µ der beiden ausbreitungsfa¨higen Umfangsmoden m=-6 und
m=+52 an der Kopplungsebene im Nebenstrom
Einen Eindruck von der Amplitudenverteilung des akustischen Druckes im Nebenstrom ver-
mitteln die Darstellungen in Abbildung 5.21. Betrachtet man zuna¨chst die Umfangsmode mit
der vergleichsweise niedrigen Umfangsmodenordnung m=-6, so sieht man, dass signifikan-
te Amplituden in a¨hnlicher Gro¨ßenordnung u¨ber dem gesamten Querschnitt vorhanden sind.
Dabei fu¨hrt die U¨berlagerung der einzelnen Radialmoden -die zwar alle dieselbe Frequenz,
aber unterschiedliche axiale Wellenzahlen aufweisen- und deren Wechselwirkung mit den Ka-
nalwa¨nden zu dem gezeigten Interaktionsmuster innerhalb des Stro¨mungskanals. Diese U¨ber-
lagerungen sind durch starke Variationen der Druckamplitude im gesamten Kanalquerschnitt
gekennzeichnet.
Ein anderes Bild ergibt sich fu¨r die Umfangsmode m=+52 (Abbildung 5.21 rechts). Dort zeigt
sich ein Interferenzmuster, das durch die U¨berlagerung lediglich zweier Radialmoden entsteht
und eine deutlich regelma¨ßigere Struktur aufweist. Nahe des Geha¨uses ist diese Mode dabei
durch Amplituden gekennzeichnet, die im Vergleich zu denen der Mode m=-6 die etwa 1.6-
fachen Werte aufweisen. Dies wurde bereits anhand der Schalldruckpegel der einzelnen Ra-
dialmoden gezeigt (vgl. Abbildung 5.18). Ein wesentlicher Grund fu¨r die erho¨hten Amplituden
ist die Nachlaufform der geha¨usenahen Profilschnitte (vgl. Abbildung 5.8). Die dort deutlich
scha¨rferen Nachla¨ufe sind durch ein -im Vergleich zu den nabenna¨heren Schnitten- ho¨heres
Geschwindigkeitsdefizit gekennzeichnet, welches in der Wechselwirkung mit dem Leitrad zu
ho¨heren Druckamplituden fu¨hrt. Dadurch kommt es zu einer starken Anregung der ersten von
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Abbildung 5.20: Axiale Wellenzahlen κmµ (entdimensionalisiert mit rtip) der beiden ausbreitungsfa¨hi-
gen Umfangsmoden m=-6 (links) und m=+52 (rechts) in der komplexen Zahlenebene,
jeweils parametrisiert mit der axialen Position im Nebenstrom
zwei mo¨glichen Besselmoden. Der radiale Verlauf dieser Besselmode ist durch hohe Amplitu-
den in Geha¨usena¨he gekennzeichnet und fa¨llt in Richtung Nabe sehr stark ab. Dieser Verlauf
spiegelt sich im gezeigten Amplitudenverlauf wieder. Trotz der ho¨heren Druckamplituden ist
diese Mode fu¨r das Fernfeld von eher untergeordneter Bedeutung, da deren Schalleistung um
mehr als 5 dB unter der der Umfangsmode m=-6 liegt. Dies liegt daran, dass sich die Schal-
leistung aus einer Integration u¨ber die gesamte Querschnittsfla¨che ergibt. Die Umfangsmode
m=-6 ist dabei, wie bereits gezeigt, u¨ber die ganze Querschnittsfla¨che verteilt und fu¨hrt so trotz
der lokal kleineren Pegel der einzelnen Radialmoden zu einer insgesamt ho¨heren Schalleistung.
Die Verteilung der Schalleistung auf die einzelnen Umfangsmoden ist in der Abbildung 6.4 in
Kapitel 6 aufgefu¨hrt.
In der Abbildung 5.21 sind ebenfalls die Positionen der Druckaufnehmer im Geha¨use einge-
zeichnet, deren Messdaten den Ergebnissen der durchgefu¨hrten Ausbreitungsrechungen im
Folgenden gegenu¨bergestellt werden. Da die Daten der einzelnen Aufnehmer lediglich in ih-
re Frequenzanteile (als Vielfache der Blattfolgefrequenz des Rotors) zerlegt wurden, messen
diese die Anteile aller Umfangsmoden einer Frequenz. Fu¨r den hier durchgefu¨hrten Vergleich
wurden Ausbreitungsrechungen fu¨r alle relevanten Umfangsmoden im Nebenstrom durch-
gefu¨hrt. Die Druckanteile der einzelnen Azimutalmoden, welche derselben Frequenz zuzuord-
nen sind, wurden dann an jeden Punkt im Stro¨mungskanal phasengerecht aufaddiert. Die aus
dieser Summe berechneten Schalldruckpegel enthalten dann die Anteile aller beru¨cksichtig-
ten Azimutalmoden und ko¨nnen mit den Messdaten verglichen werden. Voraussetzung dafu¨r
ist, dass die Phasenlage (bestimmt beispielsweise durch die momentane Position der Schaufel-
reihen zueinander) jeweils die gleiche ist. Dies ist jedoch gewa¨hrleistet, da die Modenanalyse
zwar fu¨r alle Umfangsmoden getrennt voneinander durchgefu¨hrt wurde, die einzelnen Werte
jedoch aus ein und demselben numerischen Datensatz berechnet wurden. Die Gegenu¨berstel-
lung der gemessenen mit den berechneten Schalldruckpegeln ist in den Abbildungen 5.22 - 5.24
zusammengefasst.
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Die Frequenz 1BPF hat nach Tyler und Sofrin lediglich eine ausbreitungsfa¨hige Umfangsmode
m=+26, die soeben das cut-on-Kriterium erfu¨llt und somit lediglich eine ausbreitungsfa¨hige Ra-
dialmode aufweist. Die numerischen Ergebnisse zeigen dementsprechend einen nahezu kon-
stanten Schalldruckpegel am Geha¨use (vgl. Abbildung 5.22), der lediglich im hinteren Du¨sen-
abschnitt um ca. 2 dB abfa¨llt. Im Gegensatz dazu schwanken die Pegel der experimentellen
Daten um insgesamt mehr als 10 dB. Die Ursache dieser Schwankungen ist vermutlich die Exi-
stenz weiterer Umfangsmoden, die an den in der Simulation nicht vorhandenen Stu¨tzrippen
gestreut werden (s. Abbildung 5.2). Die U¨berlagerung dieser zusa¨tzlichen Moden fu¨hrt in glei-
cher Weise wie oben beschrieben zu den gezeigten Amplitudenschwankungen. Als weiterer
Grund fu¨r die starken Schwankungen kommen Reflexionen an den Du¨senenden in Frage, die
in den Stro¨mungskanal hineinlaufen und sich ebenfalls dem austretendem Feld u¨berlagern.
Daru¨ber hinaus sind Stro¨mungseffekte in den Randzonen (Naben- und Geha¨usegrenzschich-
ten) vorhanden, die bei den Ausbreitungsrechungen nicht beru¨cksichtigt werden und sich ggf.
in den Messdaten niederschlagen. Vergleicht man einen u¨ber alle Sensoren arithmetisch gemit-
telten Wert mit den numerischen Ergebnissen, so zeigt dieser Unterschiede von weniger als
2 dB. Trotz der starken Streuung der Werte wird damit deutlich, dass die berechneten Ampli-
tuden in Ihrer mittleren Ho¨he mit den gemessenen Werten u¨bereinstimmen.
Fu¨r die zweite Harmonische der Blattfolgefrequenz des Rotors zeigen sich sowohl bezu¨glich
der mittleren Werte als auch in der Ho¨he der im Bereich der Sensoren auftretenden Ampli-
tudenschwankungen sehr gute U¨bereinstimmungen (Abbildung 5.23). So weicht der mittlere
gemessene Wert um 1.1 dB vom berechneten Mittelwert ab. Aufgrund der oben beschriebe-
nen, in den Simulationen nicht beru¨cksichtigten Effekte (Stu¨tzrippen, Reflexionen etc.) ist auch
hier eine exakte U¨bereinstimmung theoretisch unwahrscheinlich. Nimmt man jedoch an, dass
sich die in der Simulation nicht beru¨cksichtigten Pha¨nomene im Experiment im Wesentlichen
durch eine in Summe vera¨nderte Interferenz bemerkbar machen, so rechtfertigt dies den durch-
gefu¨hrten Vergleich und unterstreicht die Aussage, dass die durchgefu¨hrten Simulationen zu
plausiblen akustischen Ergebnissen fu¨hren.
Die in Abbildung 5.24 aufgetragenen Schalldruckpegel fu¨r die Frequenz 3BPF zeigen Abwei-
chungen der Mittelwerte von mehr als 7 dB, wobei auch hier sowohl die experimentellen als
auch die numerischen Daten stark schwanken. Die numerischen Daten zeigen dabei an we-
nigen Stellen deutlich sta¨rker ausgepra¨gte Amplitudenspitzen, die eine extrem kleine axiale
Ausdehnung aufweisen. Grundsa¨tzlich in Frage zu stellen ist dabei, ob der axiale Abstand der
Aufnehmer ausreicht, um derartige Spitzen - falls vorhanden - messtechnisch zu erfassen.
Die Druckamplituden am Geha¨use enthalten bei der gezeigten Frequenz die Anteile der Um-
fangsmoden m=-38, m=+20 und m=+78. Anhand der Druckschwankungen auf dem Leitrad
wurde bereits diskutiert, dass sich -zumindest bei der Mode m=+78- numerische Effekte in den
Ergebnissen bemerkbar machen und in einem unphysikalischem Abfall der Druckamplituden
widerspiegeln. Dies macht eine Interpretation der Ergebnisse dieser Frequenz schwierig, da
eine wesentliche Umfangsmode nur unzureichend von der Numerik erfasst wurde.
Zum Abschluss sei noch einmal darauf hingewiesen, dass die vorliegenden Messdaten auf-
grund der unterschiedlichen Leitradgeometrien in Simulation und Experiment lediglich als
Referenz herangezogen wurden und sich nicht zur direkten Validierung der Simulationsdaten
eignen. Wu¨nschenswert wa¨ren daru¨ber hinaus die Daten einer Modenanalyse im Nebenstrom,
die einen weitaus umfangreicheren Vergleich des akustischen Feldes ermo¨glichen wu¨rden, als
dies im Rahmen der vorliegenden Untersuchung mo¨glich war.
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Abbildung 5.21: Amplitudenverteilung des akustischen Druckes im Nebenstrom: Ergebnis der Aus-
breitungsrechungen fu¨r die Umfangsmoden m=-6 (links) und m=+52 (rechts); die Po-
sitionen der Messaufnehmer und der entsprechende Abschnitt im Nebenstrom sind in
der linken Abbildung angedeutet
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Abbildung 5.22: Vergleich gemessener und berechneter Schalldruckpegel am Geha¨use im Nebenstrom
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Abbildung 5.23: Vergleich gemessener und berechneter Schalldruckpegel am Geha¨use im Nebenstrom
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Abbildung 5.24: Vergleich gemessener und berechneter Schalldruckpegel am Geha¨use im Nebenstrom

6 Einfluss der Leitradgeometrie auf
die Schallemission
Zum Abschluss der Arbeit wird eine ga¨ngige und bereits im marktreifen Produkt eingesetz-
te, geometrische Maßnahme zur Reduzierung des tonalen Interaktionsgera¨uschs im Gebla¨se
numerisch untersucht und bewertet.
Den Ausgangspunkt dazu bildet die im vorigen Kapitel untersuchte Gebla¨sestufe. Das in
Stro¨mungsrichtung axial nach hinten gelehnte Leitrad wurde fu¨r die folgenden Untersuchun-
gen durch einen konventionellen, radial ausgerichteten Stator ersetzt. Fu¨r die Konfiguration
mit geradem Stator liegen keine experimentellen Daten, beispielsweise in Form von Schallei-
stungsmessungen vor. Aufgrund von zahlreichen in der Literatur aufgefu¨hrten experimentel-
len und theoretischen Untersuchungen an vergleichbaren Konfigurationen ist jedoch eine deut-
lich ho¨here Schallemission dieser Konfiguration zu erwarten.
Die numerischen Daten lassen dabei einen weitaus detaillierteren Blick auf das aerodynami-
sche Feld in der Gebla¨sestufe zu, als dies experimentelle Untersuchungen ermo¨glichen und
erlauben so - neben einer vergleichenden Bewertung des akustischen Feldes - eine Analyse
der Ursachen und Mechanismen, die letztlich fu¨r eine vera¨nderte Schallabstrahlung der unter-
schiedlichen Leitra¨der verantwortlich sind.
6.1 Mo¨glichkeiten zur Gera¨uschreduktion
6.1.1 Zusammenfassung ga¨ngiger Konzepte
Prinzipiell gibt es zwei Mo¨glichkeiten zur Reduktion des Fangera¨uschs. Zum einen diejenigen,
welche durch geometrische oder operative Maßnahmen die Entstehung des tonalen Schall-
feldes beeinflussen. Dazu za¨hlen Modifikationen der Stufengeometrie oder jede Art von ak-
tiver und passiver Stro¨mungsbeeinflussung. Diese Beeinflussung kann beispielsweise aktiv
durch eine Lufteinblasung am Geha¨use erfolgen, die durch Wechselwirkung mit dem Rotor
ein akustisches Feld induziert, das sich der eigentlichen Schallquelle in geeigneter Weise u¨ber-
lagert [110]. Ein anderes Konzept besteht in der Luftausblasung an der Hinterkante des Ro-
tors, welche zu einem Ausgleich des Geschwindigkeitsdefizits im Nachlauf fu¨hrt [130]. Neuere
passive Konzepte wie die Einfu¨hrung akustisch weicher Statoren (beispielsweise mit poro¨sen
Vorderkanten) sind noch in der konzeptionellen Erprobung und za¨hlen ebenfalls zu den Maß-
nahmen, die Einfluss auf den Entstehungsprozess des Schallfeldes nehmen.
Die zweite Mo¨glichkeit umfasst Maßnahmen, die ein bereits entstandenes Feld in seiner Inten-
sita¨t mindern. Dies kann in passiver Art und Weise durch das Einbringen akustisch da¨mpfen-
der Bela¨ge im Triebwerkseinlauf oder in der Nebenstromdu¨se erfolgen. Aktiv ist dies durch das
Aufpra¨gen einer Gegenschallquelle mit geeigneten Aktuatoren mo¨glich (Enghardt et al. [31]),
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wobei auch die Kombination aktiver und passiver Maßnahmen konzeptionell bereits erprobt
wurde [90].
Eine ausfu¨hrliche Zusammenfassung derzeit u¨blicher und aktuell in der Entwicklung befindli-
cher Konzepte zur Minderung des Fanla¨rms wird beispielsweise von Neise [84] und Envia [34]
gegeben.
6.1.2 Gera¨uschreduktion durch Geometrievariationen
Auf die Schallentstehung des tonalen Feldes kann bereits im Entwurf einer Turbomaschine
durch rein konstruktive Maßnahmen Einfluss genommen werden. Eine Mo¨glichkeit, die be-
reits angesprochen wurde, besteht in der geeigneten Wahl des Schaufelzahlverha¨ltnisses. Ne-
ben den Experimenten von Duncan et al. [26] wurde der experimentelle Nachweis dazu von
Kantola et al. [64] erbracht. Das Schaufelzahlverha¨ltnis wird dabei in der Regel derart gewa¨hlt,
dass die Anteile der Frequenz 1BPF nicht mehr ausbreitungsfa¨hig sind. Dies erfordert oft die
Wahl einer ho¨heren Schaufelzahl des Stators, als durch das aerodynamische Optimum vor-
gegeben. Das erho¨hte Gewicht und die damit verbundenen, zusa¨tzlichen Kosten sind dann
gegenu¨ber der verbesserten Gera¨uschemission abzuwa¨gen. Von Duncan [25] wurde daru¨ber
hinaus eine nicht-einheitliche Verteilung der einzelnen Leitradschaufeln auf dem Umfang vor-
geschlagen und experimentell untersucht.
Neben dem Schaufelzahlverha¨ltnis spielt auch der axiale Abstand der Schaufelreihen eine Rol-
le bei der Entstehung der tonalen Gera¨uschanteile. Grundsa¨tzlich wirkt sich die Vergro¨ßerung
des Axialabstandes aufgrund der besser durchmischten Rotornachla¨ufe positiv auf die Schal-
lemission aus. Der Einfluss im Gebla¨se ist aufgrund der großen, axialen Absta¨nde zwischen
Rotor und Leitrad eher gering und abha¨ngig vom jeweiligen Anwendungsfall. Von Kanto-
la et al. [64] durchgefu¨hrte Experimente an einem subsonischen Gebla¨se zeigten lediglich eine
Minderung des tonalen BPF -Pegels um 3 dB bei einer (extremen) A¨nderung des Abstandes
zwischen Rotor und Stator von 0.5 auf 2.3 Sehnenla¨ngen des Rotors. Die theoretischen Un-
tersuchungen von Envia et al. [32] zeigen einen vergleichbaren Trend. Holste [58] fu¨hrte eine
Abstandsvariation an einem gegenla¨ufigen Modellgebla¨se durch. Auch dort zeigte sich in den
Messdaten, dass bei entsprechend großem Axialabstand der Einfluss einer weiteren Erho¨hung
des Abstands einen eher geringen Einfluss auf das tonale Feld hatte.
Neben einer Vergro¨ßerung des axialen Abstandes der Schaufelreihen werden in der Litera-
tur verschiedene Maßnahmen zur La¨rmreduktion vorgestellt, die auf einer dreidimensiona-
len Gestaltung des Leitrades begru¨ndet sind. Dazu wird die radiale Ausrichtung der Statoren
gea¨ndert. Dies kann durch eine Neigung in axialer Richtung (Sweep) oder in Umfangsrichtung
(Lean) erfolgen. Bei einer solchen Neigung der Statoren kommen mehrere Effekte zusammen,
die sich nahezu ausnahmslos positiv auf die Schallemission der Stufe auswirken:
Im Fall eines in Stro¨mungsrichtung geneigten Stators vergro¨ßert man im geha¨usenahen Bereich
den Axialabstand der Schaufelreihen und damit die Intensita¨t der Schaufelreihenwechselwir-
kung. Daru¨ber hinaus a¨ndert man die Phasenlage des Rotornachlaufs am Leitrad. Die Rotor-
nachla¨ufe treffen dabei auf unterschiedlichen Radien zu unterschiedlichen Zeitpunkten auf die
Vorderkante des Stators. Verursacht wird dieser zeitliche Versatz u.a. durch die Verwindung
des Rotors (s. z.B Abbildung 6.5) und kann daru¨ber hinaus durch eine A¨nderung der radia-
len Ausrichtung der Leitradvorderkanten beeinflusst werden. Bei einer Neigung des Leitrades
kommt es zu einer zusa¨tzlichen radialen U¨berlagerung der einzelnen Drucksto¨rungen, die zu
einer Da¨mpfung oder im Extremfall einer Auslo¨schung der Druckamplituden fu¨hren kann.
Dies wird im weiteren Verlauf des Kapitels verdeutlicht, sowohl anschaulich als auch anhand
der Theorie.
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Nahezu alle experimentellen und theoretischen Untersuchungen belegen den positive Effekt
geneigter Statoren auf die Schallemission einzelner Stufen. Das Potential in Umfangsrichtung
geneigter Statoren wird von Kazin [65] mit 1.5 dB-3.5 dB in der Schalleistung des 2BPF-Tons an-
gegeben. Envia et al. [32] zeigten den gera¨uschmindernden Einfluss von in Stro¨mungsrichtung
und in Umfangsrichtung geneigten Statoren. In diesen Untersuchungen wird ebenfalls gezeigt,
dass die Neigung auf die geometrischen und stro¨mungstechnischen Verha¨ltnisse abgestimmt
sein muss, um die gea¨nderte Phasenlage des Nachlaufs mo¨glichst optimal auszunutzen. In
den Untersuchungen von Schulten [109] und Elhadidi et al. [28] wurde gezeigt, dass eine axia-
le Neigung des Leitrades unter 12o die tonalen Anteile der Stufe kaum beeinflusst (bzw. die
Schallintensita¨t dort sogar leicht anstieg). Grundsa¨tzlich wurde jedoch auch dort der positive
Effekt von Statoren mit entsprechend großem Neigungswinkel aufgezeigt.
Von Woodward et al. [136] wurden bei NASA Lewis umfangreiche Experimente an der Ge-
bla¨sestufe eines Hochbypass-Triebwerks durchgefu¨hrt (die entsprechenden geometrischen und
experimentellen Daten waren hier nicht verfu¨gbar, sodass ein Vergleich im Rahmen dieser Ar-
beit nicht mo¨glich war). Neben einem geraden Leitrad wurden drei unterschiedliche Leitrad-
konfigurationen untersucht: Ein gerades Leitrad mit vergro¨ßertem Axialabstand, ein in Um-
fangsrichtung geneigtes Leitrad und eine Kombination aus einer Neigung in Umfangs- und in
Stro¨mungsrichtung. Alle geneigten Statoren wiesen eine Reduktion der tonalen Anteile auf, die
weit u¨ber die Mo¨glichkeiten des geraden Leitrades mit vergro¨ßertem Axialabstand hinaus gin-
gen und im Austritt des Gebla¨ses im Bereich von bis 10 dB (2BPF) lagen. Die Hochrechnung der
experimentellen Daten auf ein fiktives zweimotoriges Flugzeug ergab ein La¨rmminderungspo-
tential bis 3 EPNdB. Die gemessenen Differenzen der Schalleistung waren u¨ber dem gesamten
Arbeitsbereich der Stufe von 50% bis 110 % der korrigierten Drehzahl nahezu konstant. Ne-
ben den tonalen wiesen die Experimente ebenfalls eine deutlich Reduktion der breitbandigen
Anteile der geneigten Statoren auf. Alle modifizierten Leitra¨der zeigten, im Vergleich zur Aus-
gangskonfiguration, eine leichte Zunahme der aerodynamischen Verluste, die im Wesentlichen
auf dreidimensionale Effekte zuru¨ckzufu¨hren ist.
Abbildung 6.1: Variation der Leitradgeometrie: gerade (rechts) und nach hinten gelehnte Konfiguration
(links)
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6.2 Untersuchte Konfigurationen
Die beiden Leitra¨der, die im Folgenden verglichen werden, sind in den Abbildungen 6.1
und 6.2 in verschiedenen Ansichten dargestellt. Beide Simulationen wurden mit der Rotorbe-
schaufelung LNR2 durchgefu¨hrt. Die erste Leitradgeometrie ist identisch mit der im vorigen
Kapitel bereits untersuchten und durch eine axiale Neigung von ca. 18o in Stro¨mungsrich-
tung gekennzeichnet. Ein Charakteristikum dieses Leitrades ist, neben seiner Neigung, eine
aus aerodynamischen Gru¨nden vorhandene Vorwa¨rtspfeilung in unmittelbarer Geha¨usena¨he
(’P’, vgl. Abbildung 6.2).
Die Ergebnisse des geneigten Leitrades sollen mit denen eines konventionellen, radial ausge-
richteten Stators verglichen werden. Der in Abbildung 6.2 gezeigte Vergleich beider Geometri-
en in einer meridionalen Ansicht zeigt, dass die Geha¨usekontur im Bereich des geraden Stators
entsprechend angepasst wurde, sodass stromauf und stromab des Leitrades die Geha¨useradien
fu¨r beide Leitra¨der jeweils gleich blieben. Die Lage der Vorderkante auf der Nabe einschließ-
lich der Nabenkontur selbst war dabei fu¨r beide Statoren identisch. Die Geometrie des geraden
Stators wurde auch hier durch einfache DCA-Profile beschrieben.
psrotex
≈18o
LNR2
gerades Leitrad
’P’
geneigtes Leitrad
psogvex
psogvin
∆x(r)
ξ r
Abbildung 6.2: Meridionale Ansicht beider untersuchten Konfigurationen
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6.2.1 Aerodynamische Leistung
Fu¨r die hier durchgefu¨hrten numerischen Untersuchungen wurde ein Teillastpunkt bei 85% re-
duzierter Drehzahl ausgewa¨hlt. Bei jeweils gleichem Gegendruck stimmten Massenstrom und
Druckverha¨ltnis beider Simulationen dabei mit hinreichender Genauigkeit u¨berein.
Eine Verbesserung der aeroakustischen Eigenschaften sollte sich mo¨glichst nicht negativ auf
die aerodynamischen Eigenschaften der Stufe auswirken. In diesem Fall bedeutet dies, dass
die im Leitrad produzierten Verluste durch die Geometrievariation zumindest nicht wesentlich
ansteigen sollten. Gleichzeitig muss gewa¨hrleistet sein, dass die Umlenkaufgabe des Stators
bei vergleichbaren, globalen Kenngro¨ßen weiterhin erfu¨llt wird. Beide Aussagen werden im
Folgenden diskutiert.
Im linken Diagramm der in Abbildung 6.3 sind dazu die radialen Verteilungen von Totaldruck
und absolutem Stro¨mungswinkel in der Zustro¨mung zum Leitrad dargestellt. Diese Vertei-
lungen der jeweils umfangsgemittelten Gro¨ßen sind nahezu identisch und dokumentieren die
geringe Beeinflussung der Kinematik der Rotorabstro¨mung durch das Leitrad.
Die Gro¨ßen der Leitradabstro¨mung, auch hier beispielhaft durch den absoluten Stro¨mungs-
winkel und den Totaldruck ausgedru¨ckt, stimmen fu¨r beide Leitra¨der u¨ber weite Teile der
Schaufelho¨he mit guter Genauigkeit u¨berein. Dies bedeutet, dass beide Leitra¨der die ihnen
zugedachte Umlenkaufgabe im Mittel in gleicher Weise erfu¨llen. Nahe des Geha¨uses auf ei-
nem relativen Radius von ca. 90% zeigen sich sowohl in den Winkel- als auch in den radia-
len Totaldruckprofilen lokal deutliche Unterschiede. Der Verlustanstieg in diesem Bereich (vgl.
Abb. 6.3, eingekreistes Gebiet) ist dabei das Resultat der im Stator auftretenden Stro¨mungs-
ablo¨sung. Diese druckseitige Ablo¨sung wurde im vorigen Kapitel bereits diskutiert und ist
grundsa¨tzlich auch im Stro¨mungsfeld der geraden Konfiguration zu beobachten. Das Gebiet
ist dabei zwar o¨rtlich auf einen Bereich nahe der Druckseite des Profils begrenzt, wirkt sich
jedoch auch auf die dargestellten umfangsgemittelten Gro¨ßen aus. Die Druckverluste auf dem
betrachteten Radius zeigen fu¨r beide Leitra¨der leicht unterschiedliche Auspra¨gungen, so ist der
Totaldruckverlust des geneigten gegenu¨ber dem des geraden Leitrades auf dem entsprechen-
den Radius leicht erho¨ht und in radialer Richtung anders verteilt. Im Wesentlichen gibt es zwei
mo¨gliche Ursachen fu¨r die gezeigten Unterschiede in den mittleren Stro¨mungsgro¨ßen beider
Leitra¨der in dieser Region: Zum einen ist die axiale Position der Auswerteebene die gleiche,
d.h. sie liegt na¨her an der Hinterkante des geneigten Stators. Dadurch werden unterschied-
liche Ausmischzusta¨nde, insbesondere der Abstro¨mwinkel, miteinander verglichen. Gleiches
gilt fu¨r die radiale Umverteilung des Totaldrucks. Zum anderen spielt die unterschiedliche
dreidimensionale Geometrie der Statoren ebenfalls eine Rolle. Insbesondere die geha¨usenahe
Pfeilung des geneigten Stators fu¨hrt, in Wechselwirkung mit der Fehlanstro¨mung zum Leitrad,
mo¨glicherweise zu einer Vera¨nderung des Umlenkverhaltens und der Verlustproduktion.
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Auf eine detaillierte Analyse der oben aufgezeigten (und auf ein Gebiet von etwa 10% re-
lativer Kanalho¨he beschra¨nkten) Unterschiede wird an dieser Stelle verzichtet, da fu¨r alle
weiteren Untersuchungen das Sto¨rfeld (im Gegensatz zu den oben betrachteten, mittleren
Stro¨mungsgro¨ßen) von vorrangigem Interesse ist. Die Annahme ist dabei, dass die Ursachen
fu¨r die gezeigten Abweichungen den Entstehungsprozess der untersuchten Gera¨uschanteile
nicht wesentlich beeinflussen und die unterschiedlichen Machzahlen letztlich nur zu einer lo-
kal vera¨nderten Ausbreitung der entsprechenden Sto¨rung fu¨hren. Die Ausbreitungsdistanz bis
zum U¨bergang auf das vereinfachte akustische Modell ist dabei klein im Vergleich zur Wel-
lenla¨nge der Sto¨rung, sodass sich die Unterschiede in deren Fortpflanzungsgeschwindigkeit
kaum bemerkbar machen. In das akustische Modell gehen dann lediglich die radial gemittel-
ten Werte ein. Diese waren an der Kopplungsebene beider Modelle fu¨r beide Konfigurationen
praktisch identisch, beispielsweise lag die berechnete mittlere Machzahl beider Konfiguratio-
nen bei M¯ = 0.549.
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Abbildung 6.3: Umfangsgemittelte radiale Verteilungen des absoluten Stro¨mungswinkels α und des
Totaldrucks pt am Austritt des Rotors (psrotex) und Austritt des Leitrades (psogvex)
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6.2.2 Emittierte Schalleistung
Die berechnete Schallabstrahlung beider Konfigurationen ist in Abbildung 6.4 veranschaulicht.
Aufgrund der Linearita¨t des akustischen Modells lassen sich die Schalleistungen, die fu¨r jede
untersuchte Mode einzeln berechnet wurden, zu einer Gesamtleistung aufaddieren. Die so be-
rechnete Leistung des geneigten Stators ist um 3,8 dB niedriger und spiegelt damit die eingangs
formulierte Erwartung wieder. Das von Fisher und Self [39] angegebene, theoretisch evaluier-
te La¨rmminderungspotential des geneigten Leitrades in Verbindung mit dem LNR2-Rotor lag
bei 3 dB-4 dB in der Schalleistung der Interaktionsto¨ne und ist in sehr guter U¨bereinstimmung
mit den hier berechneten Werten. Das angegebene Minderungspotential konnte in a¨hnlicher
Gro¨ßenordnung fu¨r das stromab emittierte tonale Schallfeld auch experimentell nachgewiesen
werden [39].
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Abbildung 6.4: Berechnete Schalleistungen beider Leitra¨der im Vergleich
Anhand der gezeigten Schalleistungen lassen sich einige, fu¨r beide Leitra¨der gu¨ltige und im
Vorfeld getroffene Aussagen verifizieren. Zum einen fa¨llt die Leistung mit steigender Frequenz
deutlich ab, sodass die gesamte Schalleistung der Stufe von den ersten beiden Harmonischen
der Schaufeldurchgangsfrequenz dominiert wird. Zum anderen zeigt sich, dass die Schallab-
strahlung bei der Frequenz 2BPF trotz lokal deutlich ho¨herer Schalldruckpegel (vgl. Kapitel 5.4,
Abb. 5.18) der Mode m=+52 wesentlich durch die Umfangsmode m=-6 bestimmt wird.
Wie eingangs diskutiert ergeben sich zwei mo¨gliche Ursachen fu¨r die Unterschiede in den aku-
stischen Feldern beider Leitra¨der: Zum einen die A¨nderung der aerodynamischen Anregung
am Leitrad durch die Vergro¨ßerung des Axialabstandes und zum anderen die A¨nderung der
radialen Struktur des akustischen Feldes. Im Folgenden soll gekla¨rt werden, welcher Effekt
u¨berwiegt und damit letztlich fu¨r die verminderte Schallemission verantwortlich ist.
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6.2.3 Vergleich des aerodynamischen und des akustischen Feldes
Aerodynamische Anregung: Nachlaufstruktur und Phasenlage des Nachlaufs am Leitrad
Bei dem im Folgenden durchgefu¨hrten Vergleich der Stro¨mungsfelder steht auch hier zuna¨chst
die aerodynamische Anregung am Leitrad im Vordergrund. Dazu sind in Abbildung 6.6 die
Nachla¨ufe des Rotors (’NR’) und des Stators (’NL’) in einer axialen Ebene hinter dem Leitrad
durch die Darstellung der turbulenten Viskosita¨t visualisiert. Neben den Nachla¨ufen sind die
durch den Rotorspalt hervorgerufenen Verlustgebiete ebenfalls deutlich erkennbar (’S’). Dieses
Gebiet ist u¨ber dem ganzen Umfang nahezu konstant und auf die unmittelbare Geha¨usena¨he
beschra¨nkt.
Die Ergebnisse beider Konfigurationen sind qualitativ nahezu identisch. Sowohl die Lage als
auch die Gro¨ße des im Leitrad produzierten Verlustgebietes (’V’) ist in beiden Konfigurationen
zu erkennen. Der Grund fu¨r dieses Gebiet ist eine auf den vorderen Profilbereich beschra¨nkte
Stro¨mungsablo¨sung auf der Druckseite des Leitrades (s. hierzu auch Abb. 5.8, Kapitel 5.3). Die-
se Ablo¨sung wird durch eine stark inzidenzbehaftete Zustro¨mung zum Leitrad verursacht, die
von der Rotorabstro¨mung aufgepra¨gt wird. Im Bereich der Ablo¨sung entsteht in Folge des
reduzierten Impulses ein Gebiet verminderten Druckes nahe der Profildruckseite; oberhalb
und unterhalb diese Gebiets bildet die Kernstro¨mung durch die Umlenkung Gebiete hohen
Druckes. Dadurch entsteht ein Wirbelpaar, das zum einen wesentlich fu¨r die hohen Verlu-
ste verantwortlich ist, zum Anderen vermutlich das rasche druckseitige Wiederanlegen der
Stro¨mung begu¨nstigt. In den Darstellungen zeigt sich jeweils das Ausmaß des Verlustgebietes,
welches in sich geschlossen ist und nicht mit den Randzonen am Geha¨use in Wechselwirkung
tritt. Das Gebiet erstreckt sich zwischen 90% und 95% relativer Kanalho¨he und deckt in Um-
fangsrichtung ca. ein Drittel der Schaufelteilung ab. Die Betrachtung unterschiedlicher Leitrad-
passagen kommt dabei der Betrachtung einer zeitlichen Sequenz an einem einzelnen Leitrad
gleich. Demnach schwankt das Verlustgebiet in seiner Intensita¨t periodisch mit der Bewegung
des Rotornachlaufs und ist teilweise kaum noch auszumachen (auch dies in in Abb. 5.8 zu er-
kennen). Quantitativ zeigt sich, dass die maximale Wirbelviskosita¨t innerhalb des Verlustkerns
der geneigten Konfiguration ho¨here Werte aufweist. Dies wurde anhand der umfangsgemittel-
ten Totaldruck- und Verlustverteilungen in der Leitradabstro¨mung bereits diskutiert.
Die Rotornachla¨ufe sind ab ca. 60% Kanalho¨he in Umfangsrichtung verzerrt und weisen
dort erho¨hte Werte der turbulenten Viskosita¨t auf. Eine Ursache dafu¨r ist mo¨glicherweise die
Vorwa¨rtspfeilung des Rotors nahe des Geha¨uses, welche im betrachteten Teillastpunkt zu lokal
erho¨hten Verlusten fu¨hrt und vermutlich fu¨r die oben beschriebene Fehlanstro¨mung des Sta-
tors bei ca. 90% Kanalho¨he verantwortlich ist. Die vom Leitrad unbeeinflussten Rotornachla¨ufe
sind in Abbildung 6.5 zu sehen und zeigen die beschriebene Verzerrung.
In beiden Darstellungen der Abb. 6.6 ist die Verscherung des Nachlaufs in Umfangsrichtung
durch die unterschiedlichen Konvektionsgeschwindigkeiten nahe der Druck- und Saugseite
erkennbar (vgl. z.B. Abbildung 5.16). Betrachtet man dabei jeweils einen Rotornachlauf im Be-
reich der Leitradhinterkante (’HK’), so trifft der Nachlauf saugseitig fru¨her an der gezeigten
axialen Position stromab des Leitrades ein, druckseitig entsprechend spa¨ter. Der Nachlauf wird
so durch das Leitrad nicht nur einfach durchschnitten, sonder auch in radialer Richtung ver-
schert. Diese Verscherung erfolgt jedoch in beiden Konfigurationen in gleicher Art und Weise,
sodass die geteilten Rotornachla¨ufe hinter dem Leitrad praktisch identische Strukturen aufwei-
sen.
Abgesehen von einem direktem Vergleich der durch die Nachla¨ufe hervorgerufenen Turbu-
lenzproduktion vermittelt die Abb. 6.6 einen Eindruck von der Lage der Rotornachla¨ufe in Re-
lation zur Leitradhinterkante. In beiden Darstellungen erstreckt sich dabei der Rotornachlauf
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in Umfangsrichtung u¨ber mehr als vier Leitradpassagen. Dies ergibt sich aus der Drehung des
Stro¨mungsfeldes in Kombination mit der starken Verwindung des Rotors, die der vera¨nderten
Anstro¨mung durch die ho¨heren Umfangsgeschwindigkeiten der geha¨usenahen Profilschnitte
Rechnung tra¨gt. Da beide Leitra¨der in Umfangsrichtung gleich ausgerichtet sind, zeigen die
Darstellungen ein prinzipiell gleiches Bild bezu¨glich der Einteilung des Rotornachlaufs durch
das Leitrad.
Ein anderes Bild von der Nachlaufwechselwirkung am Leitrad vermittelt die Abbildung 6.7.
Dort sind in einer meridionalen Ansicht die durch den Nachlauf hervorgerufenen Geschwin-
digkeitsschwankungen nahe der Profiloberfla¨che des Leitrades zu einem (in beiden Ansichten
gleichen) Zeitpunkt dargestellt. Zur Verdeutlichung sind darin nur die Sto¨ranteile einer Fre-
quenz aufgetragen. In der Darstellung kommt die unterschiedliche Phasenlage des Rotornach-
laufs am Leitrad durch die Einfu¨hrung einer Neigung in Achsrichtung zum Ausdruck. An-
hand der markierten Anzahl der Vorzeichenwechsel der Geschwindigkeitssto¨rung zeigt sich,
dass das geneigte Leitrad einen Vorzeichenwechsel mehr besitzt als das gerade. Dass diese
vera¨nderte Phasenlage - auch bei gleicher Nachlaufintensita¨t - einen direkten Einfluss auf die
radiale Struktur des an der Leitradvorderkante induzierten Sto¨rdruckfeldes haben muss, ist
offensichtlich. Die Abbildung verdeutlicht gleichzeitig die Tendenz der Anregung der ho¨heren
radialen Harmonischen einer Mode durch die Neigung des Leitrades.
Abbildung 6.5: Turbulente Viskosita¨t zwischen Rotor und Leitrad (psrotex)
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Abbildung 6.6: Rotor- und Leitradnachlauf beider Geometrien im Vergleich; dargestellt ist die turbu-
lente Viskosita¨t jeweils stromab des Leitrades in einer S3-Ansicht (psogvex)
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Abbildung 6.7: Phasenlage des Rotornachlaufs am Leitrad; dargestellt sind die durch den Rotornach-
lauf verursachten Geschwindigkeitsschwankungen nahe der Profiloberfla¨che (jeweils
DS)
Leitradantwort: Druckschwankungen auf dem Profil
Die Intensita¨t der Rotor-Stator-Wechselwirkung ist in den Abbildungen 6.8 - 6.11 durch Dar-
stellung der Profildruckschwankungen auf dem Leitrad zusammengefasst. In den Ergebnissen
der Grundfrequenz 1BPF zeigen sich bezu¨glich der unmittelbar in Vorderkantenna¨he erzeug-
ten Druckschwankungen auf der Druckseite u¨ber dem gesamten Radius keine nennenswerten
Unterschiede zwischen beiden Leitra¨dern (Abbildung 6.8). Dabei sind die Amplituden dort
nicht nur im Mittel etwa gleich, sondern ihre Extrema auch nahezu gleich u¨ber dem Radius
verteilt (vgl. 1/A, 2/B, 3/C). Auch saugseitig sind die Druckschwankungen im unmittelbaren
Vorderkantenbereich beider Leitra¨der vergleichbar (4/D). Auf dem Profil selbst weisen bei-
de Leitra¨der deutliche Amplitudenschwankungen auf. Der Unterschied zwischen maximalem
und minimalem Pegel beider Leitra¨der ist vergleichbar, wobei die Gebiete maximaler Ampli-
tude des geraden Leitrades in Summe aber eine deutlich gro¨ßere Fla¨che einnehmen. Saugseitig
weist die gerade Konfiguration ein Gebiet lokal deutlich erho¨hter, maximaler Druckamplitude
auf (Abbildung 6.8, E).
Ein prinzipiell a¨hnliches Bild ergibt sich beim Vergleich der Druckschwankungen der zweiten
Harmonischen der Rotorfrequenz 2BPF in Abbildung 6.9. Auch hier zeigen die Profildruck-
schwankungen nahe der Vorderkante beider Leitra¨der nahezu identische Werte (vgl. Abbil-
dung 6.9, 1/A, 2/B, 3/C). Die Gebiete lokal erho¨hter Druckamplituden sind aber auch bei
dieser Frequenz fu¨r das gerade Leitrad deutlicher ausgepra¨gt und nehmen saugseitig einen
gro¨ßeren Raum auf der Beschaufelung ein.
Die Detailansichten der Profildruckschwankungen auf zwei verschiedenen Radien in Abbil-
dung 6.10 und 6.11 verdeutlichen die obigen Aussagen. Insbesonders die Ausschnittvergro¨ße-
rungen zeigen die A¨hnlichkeit der Pegel nahe der Vorderkante; gleichzeitig kommen die unter-
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schiedlichen Amplitudenverla¨ufe entlang des Profils darin zum Ausdruck, die Werte schwan-
ken jedoch um einen vergleichbaren mittlerem Wert. Die Spitzenwerte an der Vorderkante bei-
der Leitra¨der sind dabei auf beiden gezeigten Radien trotz des deutlich gro¨ßeren Axialabstan-
des der Schaufelreihen der geneigten Konfiguration praktisch identisch. Auch in den Abbil-
dungen 6.12 wird dies deutlich, dargestellt sind dort die Profildruckschwankungen entlang
der Vorderkante (jeweils saug- und druckseitig nahe des Staupunktes), die Amplituden zeigen
dort u¨ber weite Bereiche fu¨r beide Leitra¨der vergleichbare Werte. Druckseitig zeigt sich eine
radiale Verschiebung des Amplitudenminimums von r = 0.36 m der geraden zu r = 0.38 m
der geneigten Konfiguration, die minimalen Werte sind jedoch auch dort vergleichbar.
Die Diskussion der gezeigten Druckamplituden auf dem Leitrad lassen zwei wichtige Aussa-
gen bezu¨glich der aerodynamischen Anregung durch die Rotornachla¨ufe am Leitrad zu:
• Die Profildruckschwankungen entlang der Vorderkante zeigen u¨ber weite Teile des Radi-
us vergleichbare Pegel. Geht man davon aus, dass lediglich die in unmittelbarer Vorder-
kantenna¨he hervorgerufenen Druckschwankungen das Resultat der direkten Nachlau-
finteraktion wiedergeben, so ist diese Wechselwirkung an beiden Leitra¨dern damit von
a¨hnlicher Intensita¨t. Dies gilt auch dort, wo das geneigte Leitrad einen deutlich gro¨ßeren
Axialabstand (also ab ca. 50% relativer Kanalho¨he) zum Rotor aufweist.
• Auf dem Profil selbst weist das geneigte Leitrad insgesamt eine gro¨ßere Fla¨che von
Gebieten lokal geringerer Druckamplituden auf. Die Druckschwankungen sind dabei
im Wesentlichen das Resultat der Ausbreitung der an der Vorderkante induzierten
Drucksto¨rung und deren ra¨umlicher U¨berlagerung.
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Abbildung 6.8: Vergleich der Druckschwankungen auf dem Leitrad (1BPF )
Die in Abbildung 6.13 gezeigten Spektren aller Umfangsmoden auf verschiedenen Radien sind
das Resultat der zuvor diskutierten aerodynamischen Anregung am Leitrad. Die Umfangs-
moden von Interesse sind an dieser Stelle die Moden m=+26 mit der Frequenz 1BPF und die
Moden m=-6 und m=+52 mit der Frequenz 2BPF. Vergleicht man die Amplituden dieser Moden
beider Leitra¨der, so la¨sst sich anhand der gezeigten Spektren keine eindeutige Aussage daru¨ber
machen, ob und in wie weit einzelne Umfangsmoden durch jeweils eine Leitradkonfiguration
versta¨rkt angeregt werden. Die Amplituden der einzelnen Moden sind auf allen Radien ver-
gleichbar, wobei, abha¨ngig vom betrachteten Radius mal die Amplitude des geneigten und
mal die des geraden Leitrades sta¨rker hervortritt. Fu¨r die gezeigten cut-off -Moden macht sich
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bereits der gro¨ßere Abstand von der Leitradhinterkante zur Auswerteebene psogvex bemerk-
bar, sodass einige der entsprechenden Moden fu¨r das gerade Leitrad bereits deutlich sta¨rker in
ihrer Amplitude abgefallen sind (beispielsweise die Moden m=(-)12 und m=(-)64). Auch dies
ist jedoch abha¨ngig vom betrachteten Radius, wobei einzelne Umfangsmoden durch das gera-
de Leitrad deutlich sta¨rker angeregt wurden, sodass diese trotz des gro¨ßeren Axialabstandes
ho¨here Amplituden aufweisen.
Druckseite
A
B
Saugseite
C
Saugseite
3
170
154
138
122
106
90
Druckseite
SPL [dB]
Max.
Min.
inkrement 4 dB
1
2
Abbildung 6.9: Vergleich der Druckschwankungen auf dem Leitrad (2BPF)
geneigtes Leitrad
gerades LeitradSPL [dB]
∆=10 dB
Saugseite Druckseite
Hinterkante SS rel. axiale Position auf dem Profil x/c Hinterkante DS
Abbildung 6.10: Profildruckschwankungen auf dem Leitrad im Mittelschnitt (2BPF)
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Abbildung 6.11: Profildruckschwankungen auf dem Leitrad eines geha¨usenahen Profilschnittes
(2BPF )
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Abbildung 6.12: Druckschwankung auf dem Leitrad in unmittelbarer Na¨he der Vorderkante, jeweils
druck- und saugseitig (2BPF)
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Abbildung 6.13: Momentane Azimutalmodenspektren stromab des Leitrades (psogvex)
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Induziertes akustisches Feld
Einen umfassenderen U¨berblick u¨ber die Aufteilung der Druckamplituden auf die einzelnen
Umfangsmoden geben die in der Abbildung 6.14 dargestellten radialen Verla¨ufe der Schall-
druckpegel. Da die Umfangsmoden m=+26 (1BPF) und m=+52 (2BPF) nur eine bzw. zwei aus-
breitungsfa¨hige Radialmoden aufweisen, lassen die gezeigten Verla¨ufe Ru¨ckschlu¨sse auf die
Anregung eben jener Moden zu. Fu¨r die Radialmode µ = 1 mit der Frequenz 1BPF bzw. fu¨r
die Radialmoden µ = 1 und µ = 2 der Frequenz 2BPF spielen die Druckamplituden nahe des
Geha¨uses aufgrund der charakteristischen Form der entsprechenden Besselmode eine wesent-
liche Rolle. Der bei der Mode m=+26 bei ca. 50% Kanalho¨he auftretende Einbruch des Schall-
druckpegels des geneigten Leitrades spielt damit fu¨r die Schalleistung dieser Mode praktisch
keine Rolle, da dies letztlich nur zu einer anderen Aufteilung des Schalldruckpegels auf die
ho¨heren radialen Harmonischen fu¨hrt. Diese sind jedoch hier nicht ausbreitungsfa¨hig und tra-
gen damit nicht zur Schallemission ins Fernfeld bei.
Anhand eines Vergleichs der Schalldruckpegel am Geha¨use der relevanten Radialmode µ = 1
in Abbildung 6.15 la¨sst sich belegen, dass letztlich die gro¨ßeren Druckamplituden nahe des
Geha¨uses der geraden Konfiguration (vgl. Abbildung 6.14) fu¨r die erho¨hte Schallabstrahlung
bei der Frequenz 1BPF verantwortlich sind. Trotz der geringen Unterschiede reicht ein Ver-
gleich der Schalldruckpegel an einer Position aus, da beide Radialmoden aufgrund der glei-
chen Kanalgeometrie die gleiche radiale Struktur besitzen. Ist der Schalldruckpegel einer Kon-
figuration an einem Ort gro¨ßer, so ist die Mode insgesamt sta¨rker angeregt und besitzt damit
eine gro¨ßere Schalleistung.
A¨hnliches gilt fu¨r die Umfangsmode m=+52. Auch dort zeigt sich, dass letztlich die ho¨her-
en Amplituden nahe des Geha¨uses vorzugsweise zu einer versta¨rkten Anregung der ersten
Radialharmonischen µ = 1 fu¨hrt. Der in Abbildung 6.14 (rechts) gezeigte Verlauf der Schall-
druckpegel zeigt deutlich ho¨here Pegel, in diesem Fall der geneigten Konfiguration nahe des
Geha¨uses. Ebenfalls zu erkennen sind die relativ ausgepra¨gten Amplitudenabfa¨lle der geneig-
ten Konfiguration nahe der Nabe, die jedoch auch hier keine Rolle fu¨r eine unterschiedliche
Anregung der ausbreitungsfa¨higen Radialmoden spielt. Die Verteilung der Druckamplituden
auf diese beiden Radialmoden ist im linken Diagramm der Abbildung 6.16 gezeigt. Dabei weist
die erste Radialharmonische der geneigten Konfiguration einen deutlich ho¨heren Schalldruck-
pegel auf. Dies fu¨hrt (trotz der sta¨rkeren Anregung der zweiten Harmonischen) schließlich zu
der eingangs gezeigten erho¨hten Schalleistung dieser Mode.
Die Ursachen fu¨r die in Abbildung 6.14 gezeigten Unterschiede der Schalldruckpegel bei-
der Konfigurationen lassen sich nicht eindeutig benennen. Im geha¨usenahen Bereich spielen
sicherlich unterschiedliche Auspra¨gungen der Randzonen, insbesondere der Geha¨usegrenz-
schichten in Wechselwirkung mit der Spaltstro¨mung des Rotors eine Rolle. Der Einfluss des im
Leitrad entstehenden Verlustgebietes wird an dieser Stelle als eher gering eingescha¨tzt. Selbst
wenn dieses Ablo¨segebiet die Schalldruckpegel lokal beeinflussen wu¨rde (die gezeigten radia-
len Verla¨ufe legen dies nicht nahe), erscheint der Einfluss in beiden Konfigurationen vergleich-
bar. Das Verlustgebiet ist, wie bereits gezeigt, fu¨r beide Konfigurationen von a¨hnlicher, ra¨umli-
cher Ausdehnung und wird in gleicher Weise periodisch durch die Rotornachla¨ufe zu Fluktua-
tionen angeregt und stromab transportiert. Somit wu¨rde die bereits beschriebene Entstehung
der mit dem Rotornachlauf korrelierenden Moden m=+26 und m=+52 (s. Kapitel 5.4, Abb. 5.16)
a¨hnlich durch das Ablo¨segebiet im Leitrad beeinflusst, vorausgesetzt dass dreidimensionale
Effekte durch die unterschiedlichen Leitradgeometrien dabei nicht dominierenden.
Bei der Frequenz 2BPF dominiert die Umfangsmode m=-6 die emittierte Schalleistung. Auf-
grund der gro¨ßeren Anzahl ausbreitungsfa¨higer Radialmoden bringt die Darstellung der ra-
dialen Verteilung der Druckamplituden dieser Mode ohne die Durchfu¨hrung der Modenana-
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Abbildung 6.14: Radialer Verlauf der Schalldruckpegel hinter dem Leitrad (psogvex)
lyse keinen Erkenntnisgewinn, da daraus nicht abzulesen ist, welche Moden letztlich versta¨rkt
oder abgeschwa¨cht angeregt werden.
Die in Abbildung 6.16 gezeigten Schalldruckpegel zeigen zuna¨chst nahezu identische Werte
der ersten Radialharmonischen. Dies ist zu erwarten, da diese Mode am wenigsten durch die
unterschiedliche, axiale Ausrichtung der Statoren beeinflusst wird. Diese Mode spiegelt prak-
tisch nur die in radialer Richtung nahezu konstante Anregung an der Leitradvorderkante selbst
wieder. Die Aufteilung auf die restlichen, radialen Harmonischen ist bei beiden Leitra¨dern
jedoch grundsa¨tzlich unterschiedlich. Die Amplituden des geneigten Leitrads sind praktisch
gleichma¨ßig auf alle Harmonischen verteilt, wobei neben der ersten die ho¨chste Harmonische
mit µ = 8 am sta¨rksten angeregt wird. Das gerade Leitrad weist insgesamt ho¨here Pegel auf,
jedoch sind diese durch die vera¨nderte radiale Interferenz anders auf die einzelnen Harmoni-
schen verteilt und zeigen erho¨hte Werte zwischen µ = 4 und µ = 6 mit einem maximalen Pegel
der fu¨nften Harmonischen.
Auch hier zeigt sich, dass die numerischen Ergebnisse den erwarteten Trend widerspiegeln. So
weist die geneigte Konfiguration aufgrund der zusa¨tzlichen Interferenzen in radialer Richtung
insgesamt niedrigere Pegel auf, die daru¨ber hinaus deutlich unterschiedlich auf die einzelnen
Radialharmonischen verteilt sind.
Die unterschiedliche Anregung der einzelnen Radialmoden ist den Abbildungen 6.17 - 6.19
nochmals veranschaulicht. In den Darstellungen ist nur der Realteil des Sto¨rdrucks im Neben-
strom jeweils einer einzelnen Radialmode der Umfangsmode m=-6 dargestellt. Wie bereits dis-
kutiert, ergeben sich die radialen Eigenwerte allein aus der Geometrie; diese ist fu¨r beide Konfi-
gurationen identisch. Die axialen Eigenwerte ergeben sich aus der Dispersionsbeziehung (Glei-
chung 2.24) und ha¨ngen zusa¨tzlich von der mittleren axialen Machzahl ab. Auch die Mach-
zahl ist bei beiden Konfigurationen gleich, sodass beide Leitra¨der einen qualitativ identischen
Druckverlauf aufweisen. Der Unterschied besteht in der Anregung der jeweils dargestellten
Mode. Abbildung 6.17 zeigt zuna¨chst die erste Harmonische µ = 1, deren Druckverteilung in
radialer Richtung keine Nulldurchga¨nge aufweist. Die Anregung dieser Mode ist, wie anhand
der gezeigten Schalldruckpegel am Geha¨use bereits diskutiert wurde, bei beiden Leitra¨dern
gleich. Das gerade Leitrad zeigte eine starke Anregung der fu¨nften Radialharmonischen. Der
Druckverlauf dieser Mode ist in Abbildung 6.18 illustriert. In der Darstellung zeigt die gera-
de Konfiguration Druckamplituden, die teilweise das fu¨nffache der geneigten Konfiguration
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aufweisen. Im Gegensatz dazu weist der Sto¨rdruck der geneigten Konfiguration der Radialm-
ode µ = 8 in etwa doppelt so hohe Werte wie die gerade Konfiguration auf (Abbildung 6.19).
Wa¨hrend die gezeigten niederen Harmonischen von der Kanalgeometrie nahezu unbeeinflusst
blieben, zeigt sich die achte Radialharmonische sehr sensitiv gegenu¨ber A¨nderungen des Ka-
nalquerschnitts. Dies ha¨ngt zum einen damit zusammen, dass diese Mode bereits sehr nahe an
cut-off und damit relativ energiearm ist, zum Anderen sind die radialen Wellenzahlen dieser
Moden sehr groß (die Wellenla¨ngen damit entsprechend klein), sodass die Radiena¨nderung
relativ zur radialen bzw. axialen Wellenla¨nge dort deutlich gro¨ßer ausfa¨llt.
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Abbildung 6.15: Vergleich der Schalldruckpegel am Geha¨use (1BPF)
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Abbildung 6.16: Vergleich der Schalldruckpegel am Geha¨use (2BPF )
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Abbildung 6.17: Realteil des momentanen akustischen Druckes im Nebenstrom (2BPF,m = −6, µ =
1), zur Lage des Du¨senabschnitts vgl. Abb. 5.21
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Abbildung 6.18: Realteil des momentanen akustischen Druckes im Nebenstrom (2BPF,m = −6, µ =
5), zur Lage des Du¨senabschnitts vgl. Abb. 5.21
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Abbildung 6.19: Realteil des momentanen akustischen Druckes im Nebenstrom (2BPF,m = −6, µ =
8), zur Lage des Du¨senabschnitts vgl. Abb. 5.21
Abschließend erfolgt der Vergleich der gerechneten Werte mit zeitaufgelo¨sten Druckmessun-
gen im Geha¨use des Nebenstroms. In der Darstellung 6.20 sind von den Schalldruckpegeln
der gerade Konfiguration die entsprechenden Werte der geneigten Konfiguration abgezogen.
Die gezeigten Verla¨ufe lassen dabei keinerlei Ru¨ckschlu¨sse auf die Schalleistung der einzelnen
Konfiguration zu. Eine direkte Vergleichbarkeit beider Verla¨ufe ist an dieser Stelle ebenfalls
nicht gegeben, da lediglich das Datum-Gebla¨se (vgl. Kapitel 5.1) mit beiden Leitra¨dern vermes-
sen wurde.
Die gezeigten numerischen Ergebnisse zeigen starke, unregelma¨ßige Schwankungen der gebil-
deten Amplitudendifferenz, und das obwohl die akustischen Felder beider Geometrien quali-
tativ nahezu identisch sind. Dies zeigt, dass allein die unterschiedliche Anregung und damit
eine unterschiedliche Verteilung der Schalleistung auf die einzelnen ausbreitungsfa¨higen Ra-
dialmoden zu deutlichen Unterschieden im Verlauf des Betrags des akustischen Drucks im
Nebenstrom fu¨hrt. Die starken Schwankungen der Differenzamplituden sind auch in den Mes-
sungen zu beobachten, wobei die Amplitudenspitzen in den numerischen Resultaten deutlich
ausgepra¨gter sind und von den Aufnehmern aufgrund ihrer geringen axialen Ausdehnung
vermutlich nicht mehr erfasst werden. Abgesehen von den starken Spitzen zeigen beide Er-
gebnisse Differenzamplituden, die im Mittel in ihrer Ho¨he vergleichbar sind und im Bereich
von 15 dB-20 dB liegen.
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Abbildung 6.20: Differenz der Schalldruckpegel am Geha¨use; Messung an der datum-Konfiguration im
Vergleich mit der Rechung (2BPF )
Ursachen der Gera¨uschreduktion
In den gezeigten Ergebnissen kam bereits zum Ausdruck, dass allein die Vergro¨ßerung des
axialen Abstandes nicht allein der Grund fu¨r die geringere Schalleistung des geneigten Leitra-
des sein kann; so wurde gezeigt, dass die Nachlaufwechselwirkung an beiden Leitra¨dern - ge-
messen an den Druckschwankungen im vorderen Profilbereich des jeweiligen Leitrades - u¨ber
weite Strecken vergleichbar ist. Bei einem nichtlinearen Abfall der Nachlaufintensita¨t erscheint
dies aufgrund des ohnehin großen Abstandes zwischen Rotor und Leitrad plausibel.
Hilfreich zum Versta¨ndnis sind an dieser Stelle die Arbeiten von Envia und Nallasamy [33].
Dort wird der Einfluss geneigter Statoren auf die Schallemission anhand einer vergleichba-
ren Konfiguration (Gebla¨serotor und Leitrad im Nebenstrom) diskutiert. Dies erfolgt mit Hilfe
eines analytischen Verfahrens, Einzelheiten zum Verfahren sind von Meyer und Envia [79] do-
kumentiert. Zur Anwendung der Theorie ist die vereinfachende Betrachtung der Leitradprofile
als ebene Platten erforderlich, der Neigungseinfluss la¨sst sich daran jedoch detailliert beschrei-
ben und formelma¨ßig erfassen.
Der harmonische Anteil des akustischen Druckes an einer beliebigen Position im Neben-
strom ergibt sich aus einer Integration der nachfolgend beschriebenen Terme u¨ber die gesamte
Leitradoberfla¨che und wird dort angegeben zu
p′(x, r, ϕ, ωt) =
rtip∫
rhub
∫
Sehne
{
f(G,Nachlauf, Belastung) eiϕ
}× [dA(∆x)e−ik∆x]︸ ︷︷ ︸
Einfluss der Neigung
dξdr. (6.1)
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Die Funktion G fasst darin den Einfluss von Randbedingungen, Stro¨mung und Kanalgeometrie
zusammen, ξ kennzeichnet die axiale Koordinate von der Vorder- bis zur Hinterkante des je-
weilgen Leitrades. Die Anregung durch den Rotor und die daraus resultierende zeit- und orts-
abha¨ngige Belastung bestimmt ebenfalls die Schallemission und ist in der Funktion f beru¨ck-
sichtigt.
Mit Hilfe der theoretischen U¨berlegungen la¨sst sich der Neigungseinfluss von den oben auf-
gefu¨hrten - und fu¨r beide Konfigurationen identischen - Parametern trennen und kann allein
durch die Terme in den eckigen Klammern von Gleichung 6.1 beschrieben werden [79]. Der Pa-
rameter ∆x kennzeichnet darin die Verschiebung der Vorderkante, die sich allein aus der Nei-
gung ergibt (vgl. Abb. 6.1), k beschreibt die Wellenzahl des harmonischen Anteils der Sto¨rge-
schwindigkeit im Nachlauf. Die A¨nderung der Nachlaufintensita¨t an der Vorderkante wird
durch den Faktor dA(∆x) beru¨cksichtigt. Der zweite Term e−ik∆x kommt dem Aufpra¨gen einer
Phase der Sto¨rgeschwindigkeit des Nachlaufs in radialer Richtung gleich. Envia und Nallasa-
my fu¨hren nun den la¨rmmindernden Einfluss der Neigung im Wesentlichen darauf zuru¨ck,
dass sich die Druckanteile von verschiedenen Orten auf dem Leitradprofil bei der Integration
u¨ber die Profiloberfla¨che durch die Phasena¨nderung teilweise auslo¨schen. Formal wird dies
durch den Term e−ik∆x beschrieben.
Die theoretischen Betrachtungen geben nicht nur eine theoretische Erkla¨rung des Prinzips der
Gera¨uschminderung, sondern decken sich tendenziell mit den im Rahmen dieser Arbeit durch-
gefu¨hrten Untersuchen. So ist der Einfluss der Vergro¨ßerung des axialen Abstandes durch die
Leitradneigung auch hier eher gering. Das Aufpra¨gen einer zusa¨tzlichen Phase in radialer
Richtung wurde bereits in Abb. 6.7 illustriert und ist zum Abschluss in Abb. 6.21 durch die
Darstellung der Phase der Geschwindigkeitssto¨rung entlang der Vorderkante des Leitrades
fu¨r beide hier untersuchten Konfigurationen nochmals veranschaulicht. Deutlich wird auch
in dieser Darstellung, dass das geneigte Leitrad in radialer Richtung mehr Phasendurchga¨nge
aufweist. Dies fu¨hrt schließlich, wie oben beschrieben, zur Auslo¨schung einzelner Beitra¨ge an
verschiedenen Orten und damit zu einer Schwa¨chung des emittierten Schallfeldes.
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Abbildung 6.21: Phasengang der Geschwindigkeitssto¨rung (2BPF) an der Leitradvorderkante, nume-
riert sind die Vorzeichenwechsel des geneigten Leitrades
7 Zusammenfassung und Ausblick
Die vorliegende Arbeit widmet sich der numerischen Simulation des tonalen akustischen Fel-
des einer fu¨r moderne Nebenstromtriebwerke typischen Gebla¨sestufe. Dazu kommt ein zeit-
genaues Navier-Stokes Verfahren zum Einsatz, dessen Weiterentwicklung im Rahmen der
Arbeit beschrieben ist. Mit dieser Verfahrenserweiterung wurde schließlich die realita¨tsnahe
Durchfu¨hrung akustischer Simulationen in der Turbomaschine mit einem solchen Verfahren
ermo¨glicht.
Sowohl die Theorie als auch experimentell gewonnene Daten aus der Literatur zeigten in die-
sem Zusammenhang eine hohe Sensitivita¨t des modalen akustischen Feldes gegenu¨ber den
Schaufelzahlen der beteiligten Schaufelreihen. Um das Schaufelzahlverha¨ltnis in der Simula-
tion korrekt abzubilden, war deshalb eine Weiterentwicklung des vorhandenen numerischen
Verfahrens TRACE erforderlich. Dies erfolgte durch eine erweiterte Formulierung der periodi-
schen Randbedingungen. Damit konnte das Rechengebiet bei zeitgenauen Simulationen ein-
zelner Stufen grundsa¨tzlich auf eine Schaufelpassage reduziert werden, gleichzeitig wurde das
Schaufelzahlverha¨ltnis der Originalgeometrie eingehalten. Neben der Einhaltung des Schaufel-
zahlverha¨ltnisses erlaubte der Einsatz der Methode durch die Reduzierung des Rechengebie-
tes auf eine einzelne Passage eine hohe o¨rtliche Auflo¨sung und damit die Einhaltung der bei
der vorliegenden Problemstellung geforderten Genauigkeitsanforderungen. Die Methode der
versetzt periodischen Randbedingungen ist dabei grundsa¨tzlich bei zeitgenauen Simulationen
einzelner Stufen einsetzbar und tra¨gt dort zur Effizienzsteigerung des Verfahrens bei, ohne die
Qualita¨t der Simulationsergebnisse zu mindern.
Die Funktionalita¨t der neuartigen Randbedingungen und deren Integration in das Verfahren
wurde an einer gegenla¨ufigen, transsonischen Propfan-Konfiguration demonstriert. Dazu wur-
de das komplette, zeitabha¨ngige Stro¨mungsfeld zuna¨chst mit der direkt periodischen Lo¨sung
verglichen. Beide Stro¨mungsfelder erwiesen sich als identisch, wobei hier die erweitert formu-
lierten Randbedingungen - trotz eines gu¨nstigen d.h. reduzierbaren Schaufelzahlverha¨ltnisses
der Originalgeometrie - zu einer Verringerung der Rechenzeit um den Faktor 2,5 fu¨hrten. Da-
mit konnte der Effizienzgewinn des Verfahrens durch die im Rahmen der Arbeit vorgenomme-
ne Weiterentwicklung an einem repra¨sentativen Testfall nachgewiesen werden.
Durch eine Parameterstudie an derselben Konfiguration wurde der Einfluss des Schaufelzahl-
verha¨ltnisses auf die instationa¨re Aerodynamik diskutiert. Die Unterschiede im zeitabha¨ngi-
gen Stro¨mungsfeld kamen darin deutlich zum Ausdruck und konnten auf die unterschiedliche
modale Struktur der Sto¨rfelder zuru¨ckgefu¨hrt werden. An dem gleichen Testfall wurde durch
einen Vergleich mit zeitaufgelo¨sten Druckmessdaten auf der Schaufeloberfla¨che gezeigt, dass
die Schaufelreihenwechselwirkung sowohl qualitativ als auch quantitativ richtig durch das nu-
merische Verfahren beschrieben wird. Damit wird die Fa¨higkeit des Verfahrens unterstrichen,
die fu¨r das tonale akustische Feld ursa¨chlichen Mechanismen richtig wiederzugeben. Gleich-
zeitig wurde damit die durchgefu¨hrte Verfahrenserweiterung am Experiment validiert.
Die Simulation einer Gebla¨sestufe legte durch einen Vergleich mit experimentellen Daten nahe,
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dass die wesentlichen Eigenschaften eines modalen akustischen Feldes durch das eingesetz-
te Verfahren wiedergegeben werden ko¨nnen. Dazu geho¨rt neben der Struktur des Sto¨rfeldes
auch die mittlere Amplitude der durch die Rotor/Stator Interaktion erzeugten Drucksto¨run-
gen im Nebenstrom des Gebla¨ses. Dies konnte durch einen Vergleich mit den entsprechenden
Messwerten gezeigt werden, wobei die Unterschiede der im Geha¨use gemessenen, mittleren
Schalldruckpegel fu¨r die ersten beiden Harmonischen der Blattfolgefrequenz im Bereich von
1 dB-2 dB lagen. Durch die Kopplung der numerischen Daten an ein akustisches Verfahren
zur Modenanalyse war es mo¨glich, das Rechengebiet auf den unmittelbaren Nahbereich des
Gebla¨ses zu reduzieren. Dies fu¨hrte zu einem sehr effizienten Einsatz des jeweils fu¨r einen
bestimmten Bereich (Quelleregion, Schallausbreitung in der Du¨se etc.) optimalen Verfahrens.
Der Vergleich unterschiedlicher Leitradgeometrien zeigte, dass auch der Einfluss der durch
die Geometrievariation hervorgerufenen A¨nderung der Schalleistung durch das numerische
Verfahren qualitativ richtig wiedergeben wurde. Nur in der Simulation konnten dabei die
Unterschiede im Stro¨mungsfeld beider Konfigurationen detailliert herausgearbeitet werden,
wobei das Experiment den globalen Trend besta¨tigt. Das La¨rmminderungspotential eines in
Stro¨mungsrichtung geneigten Leitrades konnte damit an einer technisch relevanten Konfigura-
tion aufgezeigt werden und lag hier im Bereich von etwa 3.8 dB in der emittierten Schalleistung
der Stufe.
Die im Rahmen der Arbeit vorgenommenen Untersuchungen beschra¨nkten sich auf eine
vermessene Konfiguration. Zur Untermauerung der geta¨tigten Aussagen sind in Zukunft
grundsa¨tzlich weitere Simulationen an a¨hnlichen Konfigurationen durchzufu¨hren. An expe-
rimentellen Daten werden die Ergebnisse von Modenanalysen im Nebenstrom beno¨tigt, die ei-
ne Aufteilung der im Geha¨use gemessenen Druckschwankungen in die Anteile der einzelnen
Umfangsmoden ermo¨glichen. Dies erlaubt einen deutlich detaillierteren Vergleich zwischen Si-
mulation und Experiment, als er mit den im Rahmen dieser Arbeit verfu¨gbaren Daten mo¨glich
war. Zudem sind damit Angaben u¨ber die Schalleistung mo¨glich, die auch quantitativ mit den
numerischen Daten verglichen werden ko¨nnen.
Mit den im Rahmen dieser Arbeit erzielten Ergebnissen konnte gezeigt werden, dass sich nu-
merische Verfahren zur Simulation des tonalen Schallfeldes grundsa¨tzlich eignen. In Zukunft
gilt es deswegen, numerische Methoden auch fu¨r die Simulation weiterer Gera¨uscharten zu
nutzen. Dabei kann durch einen Einsatz der nicht-periodischen Randbedingungen beispiels-
weise der Einfluss einer u¨ber dem Umfang langwelligen Einlaufsto¨rung auf einen einzelnen
Rotor untersucht werden. Mit stationa¨ren Verfahren lassen sich buzzsaw-Gera¨usche eines ein-
zelnen Rotors simulieren, wobei dort die Vernetzung des vollen Umfangs erforderlich ist und
jede Schaufel mit einem entsprechend vera¨nderten Staffelungswinkel versehen werden muss.
Dies gilt es in Zukunft zu verifizieren.
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